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En el presente trabajo de tesis se desarrollará un método de cálculo aerodinámico para 
una plataforma de Vehículo Aéreo No Tripulado (VANT), o también conocido como UAV 
por sus siglas en inglés (Unmanned Aerial Vehicle), de ala fija y corto alcance. 
Se tiene como fin desarrollar un método de cálculo, específicamente el estudio de la 
aerodinámica del vehículo, que ayude en el desarrollo de nuevas plataformas VANT según 
los requerimientos/necesidades que se tengan o que exija determinado proyecto o misión. 
En éste estudio se eligió una misión específica y se acotó las condiciones de operación del 
VANT, adquisición de imágenes con una cámara 16 megapíxeles para su posterior uso en 
fotogrametría, cobertura de 70 hectáreas por vuelo, con un techo máximo de 150 metros. 
Se usaron diferentes métodos para llegar a los resultados deseados y se realizaron 
comparaciones para tener conclusiones sólidas, teoría de la línea sustentadora, los 
programas XFLR5, Autodesk CFD y finalmente se construyó la plataforma VANT con el fin 





Los resultados obtenidos con la teoria de linea sustentadora y programas estuvieron dentro 
de lo previsto; la plataforma VANT construida realizó vuelos optimos y estables. Los datos 
de las pruebas de vuelo fueron cercanos a los calculados con la teoria. 
El desarrollo del método aerodinámico será el mismo para cualquier otra plataforma VANT 
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Los Vehículos Aéreos No Tripulados (VANT), por sus siglas en inglés, UAV (Unmanned Aircraft 
Vehicle) o también conocidos como RPA (Radio Piloted Aircraft), han tenido un gran desarrollo 
tecnológico en la última década, el cual ha sido exponencial y se puede apreciar a diario en las 
vías públicas, televisión, eventos culturales, deportivos, científicos, entre otros, a través del uso 
masivo de estos RPA’s. 
El desarrollo tecnológico en diferentes áreas de la ciencia e ingeniería, especialmente la 
reducción de tamaño y costo en varios componentes electrónicos, han colaborado para 
conseguir ampliar las posibilidades de aplicaciones de los VANT’s. El rol que ocuparán los 
vehículos aéreos no tripulados en los diferentes sectores de la industria y la sociedad en un futuro 
será cada vez más determinante.     
En el Perú, el uso y aplicación de VANT’s (en toda su expresión y capacidad) es reducido. Por 
otro lado, el uso de vehículos aéreos radio controlados (popularmente conocidos como “drones” 
o RPA) ha crecido en sectores audiovisuales, topográficos, agricultura, vigilancia y supervisión. 
La cantidad de aplicaciones de estos ingenios voladores es incalculable, limitándose a la 
imaginación del ser humano. Estos vehículos pueden llegar a ser muy útiles en distintos 
escenarios, por ejemplo, desastres naturales, vigilancia, reconocimiento de terrenos altamente 





terrorismo, transporte de medicamentos u otra carga útil de gran necesidad, urbanismo, 
ingeniería civil, agricultura, fotografía, entre otros. 
Teniendo tanto campo de acción, no es difícil imaginar que estos vehículos estarán operando en 
climas difíciles o tendrán que llevar cargas muy importantes, por lo que estas plataformas 
deberán ser confiables. Dentro de este nivel de “confianza” del VANT, uno de los factores más 
importantes es el de tener un buen diseño (cálculo físico-matemático). A su vez, dentro del 
cálculo del VANT, uno de los estudios más importantes es el estudio aerodinámico. 
La aerodinámica es la rama de la mecánica de fluidos que estudia las interacciones entre los 
cuerpos sólidos y el fluido en el que se encuentran sumergidos (en este caso el aire). Aduciendo 
que existe un movimiento relativo entre ambos. De aquí se entiende la importancia que ésta tiene 
en el sector aeronáutico, ya que, sin conocer el comportamiento aerodinámico de un avión, no 
sería posible un vuelo seguro y eficiente. 
Teniendo en cuenta lo anterior, el siguiente estudio será aplicado en el sector aeronáutico en el 
que se desarrollen aeronaves no tripuladas de ala fija, para lo cual se utilizará la teoría de línea 
sustentadora, los programas XFLR5, Autodesk CFD y ensayos experimentales. Se tiene como 
objetivo principal, desarrollar un método de cálculo aerodinámico enfocado en VANT’s de ala fija 
















PROBLEMA DE INVESTIGACIÓN 
 
 
1.1. Planteamiento del problema 
Para enfocar el problema, se mencionarán dos hechos que influyen directamente: 
 Existen VANT’s de diferentes tamaños y que tienen distintas aplicaciones, pero lo 
cierto es que éstos tienden a ser vehículos pequeños (si se comparan con un avión de uso 
comercial), a esto se le adiciona que son máquinas a las cuales se les exigirá grandes 
prestaciones. Los VANT’s realizarán tareas que antes solían ser ejecutadas por aviones 
tripulados y la carga útil que llevarán tendrá un costo elevado. 
Para el desarrollo de una plataforma es necesario definir las características de la misma, 
esto se hará asignando una misión específica que se centrará en VANT’s de ala fija y corto 
alcance. 
Misión: Recolectar Imágenes con una cámara de 14 a 20 Megapíxeles. 
Detalles: El VANT volará a una altura de 60 a 150 metros, y se estima que por vuelo se 
abarcará un área de recolección de datos de 70 a 100 hectáreas. Numero de Reynolds de 
operación estimado, menor a 1 millón. 
 La aerodinámica es una disciplina que continúa presentando desafíos, debido a la 
complejidad de los problemas que se pueden presentar. Se busca calcular y/o predecir el 
comportamiento que tendrá la aeronave en determinadas condiciones atmosféricas con 
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precisión. Muchas veces estas condiciones no se logran simular con precisión (ya sea 
analítica o experimentalmente). Es por eso que, hoy en día la ingeniería se apoya en 
métodos numéricos (Computational Fluid Dynamics), por una cuestión de reducción de 
costos, ahorro de tiempo de proceso y mayor cantidad de iteraciones; se emplean 
ordenadores muy potentes para llegar a soluciones precisas. 
Por lo siguiente se expone que: 
Ya que el VANT llevara cargas útiles importantes, ¿Cómo se consigue una plataforma 
VANT eficiente y confiable? Esto conducirá directamente al cálculo de la aeronave, se 
concentrará esfuerzos en el estudio aerodinámico de la plataforma VANT. 
1.2. Formulación del problema 
1.2.1. Problema General 
¿Qué método utilizar para calcular la aerodinámica de un VANT de ala fija y de corto 
alcance? 
1.2.2. Problemas Específicos 
 ¿Qué ecuaciones se utilizarán para calcular la aerodinámica del VANT de ala fija y de 
corto alcance? 
 ¿Qué Software se empleará en el cálculo aerodinámico del VANT de ala fija y corto 
alcance? 
 ¿Cómo se validarán los resultados de los cálculos aerodinámicos del VANT de ala fija y 
corto alcance? 
1.3. Objetivos 
1.3.1. Objetivo General 
 Desarrollar un método de cálculo aerodinámico para VANT de ala fija y de corto alcance. 
1.3.2. Objetivos específicos 
 Determinar las ecuaciones aerodinámicas para un VANT de ala fija y de corto alcance. 
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 Determinar el software adecuado para estudiar el modelo aerodinámico de un VANT de 
ala fija y corto alcance. 
 Construir un modelo experimental de VANT de ala fija y corto alcance, para validar los 
datos obtenidos de las ecuaciones teóricas. 
1.4. Justificación e importancia 
La producción científica es un factor importante para la modernización y el desarrollo de un 
país. Esto influye en el desarrollo tecnológico, económico, social y cultural de una nación. 
El hecho de que exista poca bibliografía en el área de los VANT’s, y que en idioma español 
sea aún más escasa, es una de las motivaciones para desarrollar este estudio. 
El ritmo en el que avanza la tecnología, muestra que los VANT’s ganarán un espacio 
importante en los diferentes ámbitos de la vida del ser humano, es una tecnología 
inminente, la cual en el Perú se debe aprovechar al máximo. La geografía accidentada del 
Perú, los problemas sociales, económicos, fronterizos, demandan soluciones eficaces en 
los cuales los VANT’s pueden ocupar un rol importante y contribuir con las distintas 
soluciones que requiere el país. 
Hoy en día los VANT’s juegan un papel importante en el área Topográfica, las fotografías 
obtenidas desde el aire entregan al topógrafo mayor detalle e información para el desarrollo 
de sus planos. 
El estudio aerodinámico de cualquier aeronave, sea tripulada o no, es de vital importancia 
y es determinante para que la aeronave tenga un vuelo eficiente y seguro. Por lo que, al 
concluir esta tesis, se tendrá un método que permita vuelos eficientes, estables y seguros, 
consejos útiles al diseñar la aerodinámica de aeronaves no tripuladas de ala fija y corto 
alcance. Con ello se busca incentivar hacia la investigación y desarrollo tecnológico en el 
sector aeronáutico, puntualmente en tecnología VANT. 
 11 
 
1.5. Alcances y Limitaciones 
1.5.1. Alcances 
 El presente estudio desarrollará un método de cálculo aerodinámico para VANT’s de ala 
fija, de mediano alcance y que operen en un numero de Reynolds menor a 1 millón. 
 Este método contemplara, estudios analíticos, numéricos y métodos experimentales 
sencillos que faciliten la información requerida para hacer el contraste con los dos primeros 
métodos; de esta forma validar los resultados obtenidos. 
1.5.2. Limitaciones 
 Existe bibliografía limitada respecto al diseño de VANT’s, así como respecto a su uso y 
aplicaciones. 
 La bibliografía existente, se encuentra en otros idiomas, lo cual representa una limitación 




























2.1.1 Antecedentes Nacionales 
Pedro BOADA VICUÑA (2013). Caracterización de un vehículo aéreo no tripulado (VANT) 
utilizando software de simulación y pruebas de funcionamiento. (Tesis de Pregrado). 
Pontificia Universidad Católica del Perú, Lima, Perú. 
 
 Resumen 
En el presente trabajo se ha realizado una caracterización de un vehículo aéreo no 
tripulado. Esta caracterización consiste en obtener la distribución de carga del vehículo 
analizado realizando cálculos aerodinámicos en base a las teorías tradicionales, seguido 
de una comprobación de resultados mediante simulaciones con ayuda de software CFD y 
finalmente una prueba de vuelo para corroborar lo obtenido. Los resultados del análisis 
aerodinámico difieren a los de la simulación con ayuda de software CFD ya que las fuerzas 
de sustentación y arrastre obtenidas mediante esta última, son 39% y 25% menores 
respectivamente, en comparación con los resultados analíticos. Esta reducción de las 
fuerzas obligó a realizar un vuelo con menos carga para evitar un posible accidente. El 
vuelo comprobó lo obtenido mediante análisis con software CFD, ya que el vehículo 
despegó del suelo y realizó un vuelo bastante estable, cumpliendo con los requerimientos 
definidos en el presente trabajo, se comprobó de esta forma que la metodología utilizada 
es útil para el análisis de otros vehículos. El peso vacío operativo del VANT es de 1.1 
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kilogramos, el peso a combustible a cero es de 1.675 kilogramos y el peso de despegue 
es de 2.175 kilogramos, lo que resulta en una carga útil posible de 0.575 kilogramos y una 
carga alar de 4.83 kg/m2. Finalmente, las velocidades alcanzadas están entre los 12 y 18 
m/s, lo que corrobora que el resultado de la simulación brinda valores de carga adecuados, 
que se pueden utilizar si se requiere conocer las capacidades de un diseño en particular. 
 
 Conclusión 
Con el procedimiento utilizado, combinando la teoría aerodinámica tradicional con software 
CFD y pruebas de funcionamiento, fue posible determinar las características principales 
del Vehículo Aéreo No Tripulado (VANT) objeto de estudio. En este sentido se obtuvo que 
el peso vacío operativo es de 1.1 kilogramos, el peso a combustible a cero es de 1.675 
kilogramos y el peso de despegue es de 2.175 kilogramos, lo que resulta en una carga útil 
posible de 0.575 kilogramos y una carga alar de 4.83 kg/m2. Finalmente, las velocidades 
alcanzadas están entre los 12 y 18 m/s, lo que corrobora que el resultado de la simulación 
brinda valores de carga adecuados, que se pueden utilizar si se requiere conocer las 
capacidades de un diseño en particular. Con la colaboración del Club de Aeromodelismo 
Parque Gandhi se definió de manera cuantitativa los parámetros característicos del VANT 
objeto de estudio, proponiendo de esta forma que para las condiciones dadas, el vehículo 
obtenga una capacidad de 1.5 kilogramos de carga útil. Utilizando los métodos 
aerodinámicos tradicionales, se pudo obtener el tamaño del ala necesaria para sustentar 
la carga propuesta y la fuerza de arrastre ligada a todas las partes del vehículo. De esta 
forma se obtuvo que, para velocidad de crucero, la sustentación y el arrastre son de 34.98 
N y 2.46 N respectivamente. Se creó el modelo geométrico del VANT utilizando software 
CAD y se simuló utilizando software CFD. Mediante esta forma de análisis se obtuvo que, 
para velocidad de crucero, la sustentación es de 21.3404 N y el arrastre es de 1.8381 N. 
Al comparar los resultados se tiene que las fuerzas de sustentación y arrastre están un 
39% y 25% por debajo de los valores obtenidos mediante el análisis aerodinámico 
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tradicional. Se considera que esto se debe al hecho de que las expresiones analíticas 
tradicionales han sido concebidas para aviones de mayores dimensiones, así como los 
datos experimentales involucrados. La construcción del VANT se realizó con cierto grado 
de dificultad. Se pudieron utilizar siempre materiales disponibles en medios locales y se 
utilizaron algunas máquinas especiales, que requirieron de cierto conocimiento avanzado 
de electrónica. El diseño escogido, aunque poco estilizado, es una buena plataforma para 
realizar este tipo de proyectos. Tiene mucho espacio interior y una capacidad de carga 
aceptable. Estos 76 factores permiten montar toda la electrónica necesaria sin mayores 
problemas. Dada la complejidad de las partes se necesitó de cierta habilidad y paciencia 
durante el ensamblaje. Claro está que, mejorando el diseño, cambiando materiales y el 
método constructivo, se puede mejorar aún más el desempeño del VANT, aumentando su 
carga útil, eficiencia, autonomía de vuelo, entre otros factores importantes. En las pruebas 
de vuelo se comprobó que lo calculado y corroborado mediante simulación brinda la 
seguridad de que el vehículo puede cumplir con una capacidad determinada. Para culminar 
las pruebas se presentó una caracterización final del vehículo de donde se deduce que la 
capacidad de carga de 575 gramos. Finalmente se presentó una metodología que no brinda 
exactamente qué parámetros utilizar para la simulación, pero sí muestra la forma en la que 
se deben hallar, siendo una herramienta para futuras simulaciones de otros vehículos 
similares. A falta de expresiones analíticas específicas para VANTs, teniendo en cuenta 
los resultados de la simulación con software CFD y las pruebas de campo se recomienda 
que el vehículo se cargue hasta el 61% de la carga propuesta. 
 
2.1.2 Antecedentes Internacionales 
Liliana GALICIA H. & Oscar Ponce de León (2012). Diseño Aerodinámico de un Vehículo 






A lo largo del presente trabajo se desarrollarán las bases para el diseño aerodinámico de 
un vehículo aéreo no tripulado, presentando un desarrollo metodológico del cálculo de la 
aerodinámica básica de un UAV cuya misión será de vigilancia aérea. Además de esto, se 
muestra un recopilado de información acerca de este tipo de aeronaves que permita 
conocer más sobre su historia, evolución, aplicaciones, mercado, clasificación y normas. 
Primero se presenta toda la información que se obtuvo acerca de los UAV’s y el impacto 
que están teniendo a nivel nacional e internacional. Como punto siguiente, se obtiene el 
perfil de misión a partir de especificaciones requeridas por el usuario y posteriormente se 
sigue con un estudio comparativo de varios UAV’s de características y dimensiones 
similares para obtener así las características cuantitativas del UAV que se pretende 
diseñar. 
A continuación, se realiza la selección de perfiles aerodinámicos del ala y estabilizadores. 
Se decide después la geometría del ala, de los estabilizadores, del tren de aterrizaje y la 
ubicación de cada uno de los componentes. Se elige el sistema de propulsión y el tipo de 
hélice que ocupará. 
Después se realiza paso a paso el cálculo para la obtención de cada uno de los coeficientes 
aerodinámicos y finalmente el cálculo de los rendimientos y actuaciones del UAV. 
 
 Conclusión 
Actualmente se cuenta con poca información y una regulación muy escasa y confusa sobre 
los lineamientos de construcción, operación y navegación de los UAV’s. 
Por otra parte, se puede tomar como ventaja que no existan parámetros de construcción 
de estas aeronaves, ya que la libertad de diseño es muy amplia, lo que hace que cada 
aeronave verdaderamente se apegue a los requerimientos de cada cliente/misión y que los 
diseños sean más creativos y poco comunes con mejores eficiencias y que puedan ser 
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aplicables en un futuro para aeronaves más grandes de uso comercial, por ejemplo, de 
pasajeros. 
A pesar de que llevan varios años en la industria aeronáutica, de su avance tecnológico y 
que su campo de aplicación ha crecido, no se le ha dado mayor importancia a su 
funcionalidad (tareas que pueden llegar a desarrollar). 
Son un punto de partida para el cambio en la manera de pilotar una aeronave, como 
ejemplo, de pasajeros. 
Según la investigación realizada, la tendencia muestra que la mayoría de los países que 
desarrollan esta tecnología lo hacen con fines bélicos, siendo solo unos cuantos los que 
están aprovechando estas tecnologías para uso civil como investigación o vigilancia, por lo 
cual, si se desea manufacturar un UAV en México, la competencia no sería tan fuerte. 
Es difícil realizar una división del espacio aéreo en cuanto al tamaño y forma de los UAV’s, 
ya que un UAV pequeño podría volar a gran altitud o a baja altitud, dependiendo de los 
requerimientos de la misión, por lo que es mejor realizar la división del espacio aéreo por 
la misión que va a desarrollar. 
Los resultados obtenidos solo reflejan una posibilidad de entre muchas y son 
aproximaciones que dependen de una enorme cantidad de variables además de la 
permanente posibilidad de ser optimizados. Por ello y como fue indicado en el alcance de 
este trabajo, el peso máximo de diseño de despegue se ubicó en los 170 kg. Permitiendo 
un margen de error de hasta el 30 % de incremento en el peso vacío y una carga útil de 
alrededor de los 30 kg. 
Por lo tanto, se plantea la posibilidad de recurrir a materiales y procesos de fabricación más 
económicos sin sacrificar el cumplimiento del perfil de misión ofrecido inicialmente o, en su 
defecto, incrementar su potencial en cuanto a capacidad en peso de la carga útil o 
incrementar ya sea su techo operacional, alcance o autonomía, dando flexibilidad al UAV 




Paulo MOREIRA E OLIVEIRA (2012). Projeto conceitual e preliminar de aeronaves 
destinadas à  competição sae aerodesign. (Tesis de Pregrado). Universidade Federal de 
Viçosa, Viçosa, Brasil. 
 
 Resumen 
Ao longo deste trabalho, pretende-se desenvolver um compendio sobre os três anos de 
experiência em projeto de aeronaves na equipe Skywards de Aerodesign da UFV. Será 
descrita e testada uma metodologia para o projeto conceitual e preliminar das aeronaves 
da equipe. Tal metodologia utiliza conceitos de projeto baseados tanto na bibliografia 
genérica para projeto de máquinas como também bibliografias específicas da engenharia 
aeronáutica, tanto genéricas quanto as voltadas para a competição Aerodesign. Dessa 
forma, após uma análise dos requisitos de projeto, utilizando ferramentas como o QFD e 
listas de requisitos, serão propostas soluções para o formato conceitual da aeronave, que 
serão valoradas a fim de definir qual a melhor solução para o projeto. A seguir será 
proposto um método para o projeto preliminar de aeronaves, avaliando as melhores 
soluções geométricas para as formas propostas pelo projeto conceitual. Por fim, conclui-
se que as aeronaves geradas por este método conseguem o objetivo de cumprir os 
requisitos da aeronave na competição, além de abrir novas possibilidades para a efetivação 
deste projeto. 
 
   Conclusion 
O projeto Aerodesign, por si só, caracterizou um enorme aprendizado para o autor ao longo 
dos três anos em que participou do projeto, e este presente trabalho, sendo um compêndio 
da experiência adquirida e técnicas desenvolvidas, cumpriu o objetivo principal de 
sedimentar as bases dos conhecimentos técnicos adquiridos não só na competição, como 
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também no curso de engenharia elétrica da Universidade Federal de Viçosa. As frentes de 
maior enfoque, a reiterar, projeto preliminar, conceitual, aerodinâmica e mecânica de voo 
foram estudadas e aprofundadas de maneira vasta, exemplificado pela aeronave projetada 
ao longo deste trabalho, que teve suas características projetadas, verificadas e aprovadas 
ao longo deste projeto. O resultado final do trabalho é uma metodologia consistente de 
projeto de aeronaves, capaz de analisar sensibilidades múltiplas entre parâmetros.  
Desta forma, considera-se que os objetivos propostos no início deste projeto foram todos 
cumpridos, rendendo elevado grau de aprendizado e desperto para aprofundar os estudos 
em aerodinâmica, mecânica de voo, e projeto de aeronaves. 
2.2 Definición de Vehículo Aéreo No Tripulado - VANT 
Un vehículo aéreo no tripulado (VANT), UAV (del inglés unmanned aerial vehicle) o también 
llamado drone, es un vehículo sin tripulación reutilizable, capaz de mantener de manera 
autónoma un nivel de vuelo controlado y sostenido, y propulsado por un motor de 
explosión, eléctrico o de reacción. 
2.3 Aplicaciones de los VANT 
A continuación, se presentan algunos de los sectores en los cuales existen aplicación de 
UAV’s. tendrán potencial uso en el futuro. 






5.- Periodismo y Fotografía 
6.- Búsqueda y rescate de 
personas. 
7.- Fotografía, video. 
8.- Prevención y control de 
incendios 
9.- Control y análisis de multitudes 
 
 
10.- Exploración de lugares de difícil 
acceso. 
11.- Trafico 




16.- Medio Ambiente 
17.- Gestión del Patrimonio 
18.- otros. 
 
Fuente: Elaboración propia. 
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2.4 Conceptos básicos 
Según (Carpenter, 2003), expone los siguientes conceptos:  
 Fluido. – Que es de consistencia blanda, como el agua o el aceite, y fluye, corre o se 
adapta con facilidad. 
A esto se le agrega que: Para líquidos, además de fluir, éste buscará homogenizar su 
propio nivel. Y para gases, buscará llenar el depósito que lo contiene.  
 Presión. - En cualquier punto de un fluido, ya sea liquido o gas, existe presión. Si un 
cuerpo es colocado en el fluido, su superficie será bombardeado por un gran número de 
moléculas que se mueven aleatoriamente. 
Las dimensiones de la presión son: 
𝐹𝑢𝑒𝑟𝑧𝑎
𝐴𝑟𝑒𝑎
 ≡ [𝑀𝐿−1𝑇−2] 
 Densidad. - La densidad de un material es la medida de cantidad de masa contenida 
en un determinado volumen.  
Las dimensiones de la densidad son:  
𝑀𝑎𝑠𝑎
𝑉𝑜𝑙𝑢𝑚𝑒𝑛
 ≡ [𝑀𝐿−3] 
 Viscosidad. - Es la tendencia de un fluido a resistirse al deslizamiento entre capas, o 
más rigurosamente, la velocidad de cambio del esfuerzo cortante. 
 Numero de Reynolds. -  El número de Reynolds se define como la relación entre las 
fuerzas inerciales y las fuerzas viscosas presentes en un fluido. Éste relaciona la densidad, 
viscosidad, velocidad y dimensión típica de un flujo en una expresión adimensional. Dicho 
número o combinación adimensional aparece en muchos casos relacionado con el hecho 
de que el flujo pueda considerarse laminar (número de Reynolds pequeño) o turbulento 
(número de Reynolds grande). 









   (1) 
Donde: 
ρ:  densidad 
V:  velocidad 
D: longitud característica 
μ: viscosidad dinámica 
 Método. - procedimiento a seguir para conseguir un objetivo. 
2.5 Aerodinámica1 
Es la parte de la mecánica de fluidos que estudia el movimiento de los gases sobre los 
cuerpos estacionados y el comportamiento de los cuerpos que se mueven en el aire. 
2.5.1 Fuerzas Aerodinámicas 
Básicamente las fuerzas que actuarán en un cuerpo sumergido en un fluido, en este caso 
el aire, se producen debido a: 
1.- La Distribución de presión en la superficie del cuerpo, y 
2.- Distribución del esfuerzo cortante sobre la misma. 
En la figura 1, la presión y el esfuerzo cortante tienen dimensión de fuerza por unidad de 
área, se observa que “ds” es un diferencial de curva, para llevar la gráfica a tres 
dimensiones se puede considerar que el perfil tiene la unidad como profundidad, y la 
distribución de presión y esfuerzo cortante a lo largo de la superficie se puede reemplazar 
por una sola fuerza resultante “R”, que a su vez generará un momento resultante que 
variará según el punto de referencia que se tome. 
 
__________________ 








FIGURA 1.  Presión, esfuerzo cortante, momento y Fuerza resultante en Perfil 
Aerodinámico. 
Fuente: Elaboración propia. 
Donde: 
𝑝:  presión 
𝜏:  esfuerzo cortante 
𝑅: fuerza resultante 
𝑀: momento 
𝑑𝑠: diferencial de superficie 
Para hallar la sustentación y resistencia aerodinámica, bastará con descomponer la fuerza 







FIGURA 2. Descomposición de la fuerza resultante en el perfil aerodinámico. 












Como se aprecia en la figura 2, las formas más comunes en las que se descompone la 
fuerza resultante son: 
 N que es la fuerza Normal, perpendicular a la cuerda del perfil y A es la fuerza Axial, 
paralela a la cuerda. 
 L es la sustentación, fuerza perpendicular a la dirección del Viento Relativo, y D es la 
resistencia aerodinámica, paralela a la dirección del viento relativo. 
La relación entre estas fuerzas seria: 
 *cos *N L D sen     (2) 
 * *cosA L sen D      (3) 
 ( )*LE CPM x N    (4) 
Donde: 
𝐿:  sustentación 
𝐷: resistencia aerodinámica 
𝑀𝐿𝐸: momento respecto al borde de ataque 






FIGURA 3. Centro de presiones y Momento respecto al borde de ataque. 
Fuente: Elaboración propia. 
2.5.2 Tipos de Flujo 
Es difícil comprender en su totalidad el comportamiento de un flujo aerodinámico; por lo 







dicho comportamiento. Muchas veces se despreciarán factores esperando que estos 
efectivamente no tengan gran influencia en el modelo físico-matemático.  
Los flujos aerodinámicos se pueden clasificar dependiendo de la proximidad de las 
moléculas, de la viscosidad y compresibilidad.  
2.5.3 Coeficiente de Presión 
Muchas veces tener parámetros adimensionales es ventajoso para el análisis. Como, por 
ejemplo: Numero de Mach (M), Numero de Reynolds (Re), Coeficientes aerodinámicos (Cl, 
Cd, Cm).  
De igual forma el coeficiente de presión viene a ser un parámetro de similitud importante. 






    (5) 
2.5.4 Perfil Alar 
Si se tiene el ala de un avión, y se hace un corte con un plano imaginario a lo largo del eje 
“y”, paralelo al plano x-z, la sección intersectada vendría a ser lo que se llama “perfil 






FIGURA 4. Perfil Aerodinámico. 







Línea de Curvatura 
Radio de Curvatura 










2.5.5 Partes del Perfil Aerodinámico 






FIGURA 5. Partes del Perfil Aerodinámico. 
Fuente: Elaboración propia. 
2.5.6 Angulo de Ataque 
El ángulo formado por la dirección del viento relativo y la cuerda del perfil aerodinámico, es 









FIGURA 6. Angulo de Ataque. 
Fuente: Elaboración propia. 
2.5.7 Coeficientes Aerodinámicos 
Los coeficientes aerodinámicos son parámetros adimensionales que dependen 




comportamiento de las variables aerodinámicas de cualquier cuerpo sumergido en un 
fluido/gas. Los principales coeficientes en este estudio son: 
 𝐶𝑙:  Coeficiente de sustentación.  
 𝐶𝑑:  Coeficiente de resistencia aerodinámica. 
 𝐶𝑚:  Coeficiente de momento. 
Usualmente los coeficientes se escriben en minúscula cuando el estudio es en dos 
dimensiones (2D) y en mayúscula cuando es en tres dimensiones (3D). 
2.5.8 Curvas Características 
A continuación, se mostrarán las principales gráficas con las que se puede determinar el 
comportamiento aerodinámico del perfil en un vuelo subsónico, es decir, despreciando las 
características de compresibilidad del aire (Mach < 0.3). 
En estas gráficas se mostrará la variación de cada coeficiente con el ángulo de ataque que 
tenga el perfil. 







FIGURA 7. Perfil NACA 5413. 
Fuente: Elaboración propia. 
 
Espesor: 13 % 
Pos. de Max. Espesor: 29.1 % 
Máxima Curvatura: 5 %  
Pos. de Max. Curvatura: 39.5 % 
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 Cl vs Alpha 
La gráfica “Cl vs Alpha” muestra cuanta sustentación se genera por cada ángulo de ataque 
del perfil. 
Se puede observar que para los ángulos de ataque entre 0 a 10 se tiene un comportamiento 
casi lineal, después de dicho rango se aprecia que el flujo entra en régimen turbulento y 
posterior entrada en perdida (entre 12 a 17 grados aproximadamente), esto ocurre en la 
mayoría de perfiles en vuelo subsónico, por lo que el comportamiento del coeficiente de 

















FIGURA 8. Grafica Característica, CL vs Alpha. 







 0 0 *Cl Cl a     (6) 
Donde: 





Esta ecuación es una buena aproximación ya que la mayor parte de la operación de una 
aeronave se da en estos valores de ángulos de ataque. A ángulos pequeños el fluido se 
muestra ordenado y la separación del fluido de la superficie del perfil se da en secciones 
muy avanzadas de la cuerda aerodinámica, pero a medida que va aumentando el ángulo 
de ataque, el fluido cada vez se ira desprendiendo con mayor prontitud, pasando por una 
transición turbulenta. El “Cl” alcanza su punto máximo, tal como se muestra en la figura 8, 
y entonces el perfil habrá entrado en perdida, con una caída dramática de la sustentación. 
 Cm vs Alpha 
La figura 9 muestra que el coeficiente de momento de un perfil de vuelo subsónico es 
negativo en prácticamente todo el rango de operación. Esta gráfica es importante para 
calcular posteriormente la estabilidad del VANT y/o de cualquier aeronave. 
 Cl vs Cd 
La figura 10 muestra la eficiencia de un perfil aerodinámico, aquí se aprecia que tan alta 
puede ser la relación entre el coeficiente de sustentación y el coeficiente de arrastre. 
Aunque esto sería relativo para ciertos casos, dependiendo de cuál sea el objetivo final de 
la superficie sustentadora.   
También conocida como la polar del perfil, es una gráfica muy importante que entrega 















FIGURA 9. Grafica Característica, Cm vs Alpha. 












FIGURA 10. Grafica Característica, CL vs CD. 
Fuente: Software XFLR5. 
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2.6 Soluciones Teóricas2 
Para flujos de baja velocidad, se pueden aproximar modelos físico-matemáticos para el 
cálculo de sustentación de perfiles aerodinámicos usando un conjunto de vórtices y sus 
velocidades potenciales. 




FIGURA 11. Representación gráfica de la teoría de perfil delgado. 
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   

     (8) 
2.6.2 Centro Aerodinámico 
El centro aerodinámico es el punto donde el momento generado por la aerodinámica del 
perfil se mantiene constante. El centro aerodinámico se encuentra usualmente localizado 
a ¼ de la cuerda del perfil. 
 
___________________ 








FIGURA 12. Centro Aerodinámico. 
Fuente: (Anderson, 2001) 
2.7 Flujo incompresible sobre alas finitas 
La principal diferencia entre el estudio en 2 dimensiones y ala finita (3 dimensiones), son 
los vórtices que se generan en la punta del ala. Esta vez existirá una componente de 
velocidad también a lo largo del ala.  
La alta presión bajo el ala y la baja presión sobre la misma, creará una tendencia, el aire 
tratará de ir de abajo hacia arriba, bordeando la punta del ala. Este comportamiento genera 
los vórtices que dan paso a la resistencia inducida y el downwash. 
2.7.1 Resistencia inducida y “Downwash” 
Cuando se tiene un ala finita, en las puntas del ala se forman vórtices que producen arrastre 
y una componente pequeña de velocidad hacia abajo. Es precisamente esta componente 
de velocidad al que se le conoce como “Downwash”. 
Esta componente de velocidad, provocará que la dirección del viento que incide en el ala, 
cambie ligeramente su dirección, por lo que se considera que a su vez el ángulo de ataque 
también será afectado.  










FIGURA 13. Efecto del downwash sobre el viento relativo local en una sección de 
ala finita. 
Fuente: (Anderson, 2001) 
2.7.2 Teoría de la línea sustentadora 
Esta teoría, en principio trata de predecir la distribución de carga aerodinámica de un ala 
finita usando líneas de vórtice. La envergadura del ala será reemplazada por una línea de 
vórtice finita, mientras que los vórtices de punta de ala, serán reemplazados con líneas de 
vórtices libres. Tal como se muestra en la figura 14. 






FIGURA 14. Vórtice Herradura. 
Fuente: (Anderson, 2001) 
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Es cierto que con un solo vórtice herradura, no se puede obtener una detallada distribución 
de sustentación del ala. Es por ello que se superponer una cantidad indefinida de vórtices 






FIGURA 15. Superposición de Vórtices Herradura. 
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En (Carpenter, 2003), se demuestra el desarrollo completo de la ecuación integral de 
Prandtl. 
2.7.3 Métodos No Lineales 
Los métodos no lineales reciben esta denominación porque poseen en su desarrollo 
ecuaciones no lineales, es decir, ecuaciones donde las variables tienen exponente, se 
están multiplicando entre ellas o están en el denominador. Entre métodos no lineales se 
encuentran las siguientes teorías: 
 Método no-lineal de línea sustentadora 
 Teoría de la superficie sustentadora 
 Método de Vórtice Lattice 
2.8 Software Xflr5 
A continuación, se menciona lo relacionado al software de licencia libre XFLR5; sus 
ventajas, desventajas y funciones que posee. 
2.8.1 Limitaciones del Software y Garantías3 
El programa Xflr5 deriva del conocido software “Xfoil” desarrollado por el profesor del MIT 
Mark Drela en los años 80. El proyecto Xflr5 fue desarrollado y actualizado de acuerdo a 
las normas de GPL (GNU General Public License). En otras palabras, un punto importante 
en relación a GPL es que: El Xflr5 es distribuido para ser usado, pero sin ningún tipo de 
garantía; sin garantizar que cumpla con los requisitos de ningún propósito en particular. El 
programa ha sido escrito exclusivamente para el diseño de modelos de planeadores, para 
lo cual entrega resultados razonablemente consistentes. El uso de este programa para 
otros fines, en especial para el diseño de aeronaves de tamaño real está prohibido 
enfáticamente. Para mayor información respecto al uso, funciones y limitaciones del 
software, se puede acceder a XFLR5 guidelines. 
___________________ 
3 (XFLR5, 2017) 
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2.8.2 Ventajas del Uso del Programa Xflr5 
La principal ventaja del uso de este programa para realizar los modelos y cálculos 
aerodinámicos es que se puede simular un ambiente virtual (túnel aerodinámico) que no 
genere mayores costos. La posibilidad de crear “N” cantidad de modelos e iteraciones a un 
costo mínimo.  
En cambio, si esto se ejecuta en un túnel aerodinámico real, se generaría un gasto mayor 
porque se tendría que fabricar modelos físicos, dedicar mayor tiempo a ensayos, lo que 
incurre en mayores costos. 
2.8.3 Funciones del XFLR5 
Este software tiene funciones con las cuales se pueden diseñar perfiles aerodinámicos de 
forma directa e inversa, interpolar perfiles y posee una biblioteca de perfiles NACA. En 
cuanto a la parte tridimensional, tiene una “interfaz” amigable e intuitiva para la generación 
de alas, e incluso de estabilizadores y fuselaje.  
2.9 Dimensionamiento de Estabilizadores 
Para que una aeronave vuele recta y nivelada, la sumatoria de momentos respecto al 
centro de gravedad de la misma debe ser cero.  En caso esta sumatoria no sea cero la 
aeronave experimentará una aceleración rotacional.  
En el libro de (Duff, 1996) y (Miranda, 2010), se encuentra una serie de ecuaciones para 
calcular la estabilidad estática longitudinal de una aeronave y a la vez, dimensionar los 
estabilizadores. A continuación, se presentan las ecuaciones que definen la contribución 
de momento de las partes principales de una aeronave. 
 Contribución del Ala 
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 Contribución del Estabilizador Horizontal 
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 Estabilidad Direccional 
 * * (1 )







    (21) 
El dimensionamiento de los estabilizadores se realizará en el cálculo de la contribución de 
momento de los mismos. Y estará ligado directamente a los parámetros  𝑽𝑯  𝒚 𝑽𝒗  ; los 
cuales son volúmenes característicos y guardan una relación intrínseca con las 
características de forma del ala. 
Para representar la estabilidad longitudinal y direccional de una aeronave se realiza una 
gráfica de coeficiente de momento (Cm) vs Angulo de incidencia de la superficie 
aerodinámica (Alpha o Beta). Para la estabilidad longitudinal del avión, si la pendiente de 













FIGURA 16. Coeficiente de Momento del avión respecto a su centro de gravedad vs 
el ángulo de ataque de la aeronave. 
Fuente: (Miranda, 2010) 
En la Figura 16, El avión 1 es estable ya que la pendiente es negativa, esto quiere decir 
que el avión tendrá tendencia a picar el morro. En contraste, el avión 2 es una plataforma 
inestable, ya que su tendencia será de subir el morro, pudiendo aumentar el ángulo de 
ataque de forma abrupta y llevarlo incluso a la entrada en perdida. 
La estabilidad de un avión dependerá de la misión que este tenga que realizar. Por ejemplo: 
Un avión de combate necesita tener inestabilidad para realizar las maniobras que se 
requieren en combate. 
Para la estabilidad direccional se analiza de la misma forma el coeficiente de momento 
direccional (Cn) vs Beta con la diferencia que, si la pendiente es positiva, el avión será 
















FIGURA 17. Coeficiente de Momento direccional del avión respecto a su centro de 
gravedad vs ángulo de incidencia del estabilizador vertical. 
























3.1.1 Variable Dependiente 
Método de cálculo aerodinámico para vehículos aéreos no tripulados de ala fija y corto 
alcance. 
3.1.2 Variable Independiente 
1. Ecuaciones Aerodinámicas 
2. Software 
3. Modelo Experimental 
3.2 Definición conceptual de la Variable 
3.2.1 Variable Dependiente 
 Método de cálculo aerodinámico para vehículos aéreos no tripulados de ala fija 
y corto alcance. – La secuencia de pasos a seguir para determinar el comportamiento 





3.2.2 Variables Independiente 
 Ecuaciones Aerodinámicas. - Compendio de expresiones físicas-matemáticas que 
ayudaran al desarrollo del Método de cálculo aerodinámico para vehículos aéreos no 
tripulados de ala fija y corto alcance. 
Los indicadores para medir la variable son: Coeficientes aerodinámicos (CL, CD), 
sustentación, resistencia aerodinámica. 
 Software. – Programa de computadora, el cual está estructurado con ecuaciones, 
funciones y series numéricas con el fin de resolver problemas de dinámica de fluidos y 
gases. 
Los indicadores para medir la variable son: Coeficientes aerodinámicos (CL, CD), 
sustentación, resistencia aerodinámica. 
 Modelo Experimental. – Plataforma VANT construida para validar los resultados 
analíticos y numéricos. 
Los indicadores para medir la variable son: Velocidad, autonomía, coeficientes 
aerodinámicos. 
3.3 Metodología 
El estudio de esta tesis es un estudio Descriptivo-Aplicado en el campo tecnológico 
El estudio es descriptivo porque se detallan las situaciones que se presentan diariamente 
en el ámbito donde se propone aplicar la tecnología estudiada. Utilizando un método 
deductivo, es decir de lo general a lo particular, llegando así al problema que se desea 
resolver y a definir las variables del problema. 
Se aplica al campo tecnológico.  Porque incluye la construcción de una plataforma de 
Vehículo Aéreo No Tripulado para validar los datos obtenidos en los cálculos realizados. 
El estudio es cuantitativo porque los resultados se analizarán no solo por cualidades o 
características, sino también a través de la comparación de cifras entre métodos analítico, 
numérico y experimental. 
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3.4 Hipótesis General 
El método de cálculo aerodinámico (teórico/práctico) determinará el comportamiento 
aerodinámico de la plataforma VANT. 
3.5 Hipótesis Especificas 
1. El Método de Cálculo Aerodinámico determinará las ecuaciones que describirán el 
comportamiento aerodinámico de un VANT de ala fija y corto alcance. 
2. El Método de Cálculo Aerodinámico determinará el software para el cálculo 
numérico (aerodinámico) del VANT de ala fija y corto alcance. 
3. El modelo experimental validará el método de cálculo aerodinámico para vehículos 
aéreos no tripulados de ala fija y de corto alcance 
3.6 Operacionalización de las variables 
 
TABLA 2. Operacionalización de las Variables. 
VARIABLES 
INDEPENDIENTES 
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METODOLOGIA PARA LA SOLUCION DEL PROBLEMA 
 
4.1 Análisis del Problema 
Para resolver el problema, se tiene que conocer el contexto y las condiciones en las cuales 
se utilizará el VANT. 
4.1.1 Comparación: VANT y aeronave tripulada 
Hace algunos años no se podía realizar tal comparación, sin embargo, el desarrollo 
tecnológico en componentes electrónicos ha permitido que una variedad de sensores 
reduzca su tamaño, y por ende su peso. De esta forma los vehículos aéreos no tripulados 
hoy en día pueden realizar tareas y misiones que hace décadas atrás eran llevadas a cabo 
por aeronaves tripuladas. 
Un VANT tiene menor tamaño, por lo que su portabilidad es un punto a favor. Éste puede 
ponerse en operación con apenas algunos minutos de preparación del equipo, algunos no 
requieren de pista de despegue/aterrizaje (o una muy corta), además requieren menor 
mantenimiento y personal técnico que una aeronave tripulada. Esto conlleva a que el costo 
del equipo y el de operación sea menor. 
Para ciertas misiones de reconocimiento y recolección de información de corto y mediano 
alcance, los VANT parecen vehículos que encajan a la perfección, porque son económicos, 
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portátiles y el piloto no corre riesgo alguno, ya que éste se encuentra monitoreando el vuelo 
desde la estación en tierra. 
4.1.2 Aplicación del VANT 
Como se mencionó en el capítulo 2, los VANT tienen varias aplicaciones. Es complicado 
tratar de abarcar el problema de forma general por lo que para efectos de éste estudio se 
orientará el problema a una aplicación específica: VANT’s de ala fija para levantamiento 
topográfico y de corto alcance. 
Los Vehículos Aéreos No Tripulados son utilizados en este ámbito debido a que 
proporcionan una información que años atrás era costosa de obtener. Las imágenes 
tomadas desde el aire son procesadas en softwares de fotogrametría obteniendo nubes de 
miles de puntos de color, con lo cual el topógrafo realiza planos con mejores detalles, puede 
mostrar una ortofoto de gran calidad y un modelo 3D del terreno. 
Otra razón por la que se opta por el uso de VANT’s en topografía es debido al peligro 
latente al que están expuestos los topógrafos y/o sus ayudantes, al tener que caminar por 
geografía accidentada, terrenos irregulares, alturas considerables, áreas pantanosas, 
arenas movedizas, cerca de lagos profundos o ríos con fuertes corrientes. Este riesgo de 
daño al personal o pérdidas humanas se reduce con el uso de la tecnología VANT. 
La reducción de tiempo en el proceso del levantamiento topográfico es un factor 
determinante. El topógrafo reduce el tiempo de trabajo en campo, ya que en un solo vuelo 
el VANT puede abarcar alrededor de 100 hectáreas, volando a una altura de 150 metros y 
consiguiendo una buena resolución de imagen. 





TABLA 3. Estimación de tiempos de trabajo para topografía tradicional y con VANT. 




Días de trabajo en 
campo 
12 3 
Días de trabajo en 
oficina 
4 4 
TOTAL 18 9 
 
Fuente: Elaboración propia. 
La tabla 4 se desarrolló a juicio de experto. Si bien esta estimación no es exacta, debido a 
que son muchos los factores involucrados en el trabajo topográfico, se acerca bastante a 
la realidad. Observamos que la mayor diferencia, por no decir la única, se tiene en los días 
de trabajo en campo que llegan a reducirse en ¼ del tiempo del método tradicional. Si se 
toma el resultado global, obtenemos una reducción de tiempo a la mitad. 
Esta reducción de tiempo va ligada directamente al costo del servicio. En este trabajo no 
se detallará las cifras o el ahorro que se conseguiría utilizando VANT’s para levantamiento 
topográfico. Pero es un punto a favor a tener en cuenta. 
Sintetizando, el uso de VANT’s en topografía aumenta la eficiencia del proceso y reduce el 
riesgo al personal humano. Es por eso que su uso va en aumento. 
4.1.3 Necesidad y/o Requerimiento 
El topógrafo o personal de topografía, está continuamente expuesto a diferentes tipos de 
peligros. O algunas veces, simplemente no tiene acceso a la zona de la cual se requiere la 
información geográfica. 
Se requiere el uso de la tecnología VANT para tener capacidad de acceso a lugares en los 
cuales no se puede acceder a pie. 
El VANT reduce el tiempo de trabajo a la mitad aproximadamente. 
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El post-proceso de imágenes obtenidas por el VANT proporciona una ortofoto y modelo 
digital de elevación, con lo cual los planos tienen mayor detalle. 
4.1.4 Dificultades en el vuelo del VANT 
El uso de VANT’s suma un buen número de ventajas comparado con el método tradicional 
de levantamiento topográfico, sin embargo, también existen dificultades en este nuevo 
proceso. Se presentan a continuación 02 principales dificultades a considerar en el 
levantamiento topográfico con VANT’s. 
 El proceso requiere de personal capacitado para operar el VANT de forma correcta y 
segura. 
 En el Perú la geografía es variada, así como también el clima. Continuamente el 
topógrafo deberá volar con fuertes vientos y teniendo que sobrellevar lluvias repentinas (el 
VANT debe tener la capacidad de regresar de forma segura al punto de despegue en caso 
esto ocurra). 
4.2 Definición del Problema 
La primera dificultad es fácil de solucionar, básicamente se capacita al personal que opera 
el VANT. Siendo incluso, el mismo topógrafo el que pueda llevar a cabo este trabajo con el 
debido entrenamiento. 
La segunda es más compleja, debido a que relaciona factores naturales que son difíciles 
de predecir. Entonces, el VANT debe tener por diseño la capacidad de resistir fuertes 
ráfagas de viento, soportar las fuerzas a las que estará sometido, sostener la estabilidad 
de vuelo y al mismo tiempo mantener el menor peso posible y mayor autonomía. 
En conclusión, el problema es obtener un “modelo” que funcione para el clima variado del 




4.3 Alternativa de Solución 
Para determinar una solución al problema expuesto, es importante comprender el diseño 
aerodinámico de una aeronave, específicamente una aeronave no tripulada. 
4.3.1 Diseño Aerodinámico de VANT’s 
El diseño de cualquier aeronave dependerá de la misión que ésta realice. Teniendo los 
requerimientos, la primera variable a estudiar será la forma. El avión tiene que ser 
“aerodinámico”, cargar el peso útil requerido y ofrecer la menor resistencia al avance. 
Se calcula la distribución de presiones del avión para conocer el comportamiento que 
tendrá en vuelo. La precisión con la que se calculen estos valores serán cruciales para un 
correcto vuelo de la aeronave, estos datos serán utilizados en el cálculo posterior de 
estabilidad y estructura. 
En la figura 18, se propone un flujo de trabajo para el diseño aerodinámico conceptual de 
un vehículo aéreo no tripulado. 
Según los requerimientos se seleccionará un perfil aerodinámico y se dimensionará el ala 
del avión. Una vez dimensionada el ala, se realiza el cálculo de estabilidad y 
dimensionamiento de los estabilizadores horizontal y vertical. Siempre se puede retornar a 






















FIGURA 18. Diagrama de Flujo de Diseño Aerodinámico de VANTs. 
Fuente: Elaboración propia. 
4.3.2 Método de Cálculo Aerodinámico 
El método de cálculo aerodinámico que se detalla a continuación, comprende un análisis 
partiendo desde el instante cercano a la entrada en pérdida de la aeronave. En este punto 
se requiere la máxima sustentación, al ser esta la fuerza predominante (bastante grande 
comparada con la fuerza de arrastre), se dará prioridad al cálculo de la sustentación para 
el diseño de este tipo de aeronaves no tripuladas. El análisis se realizará para velocidades 
cercanas a la situación ya mencionada. Y el método se tratará de validar con una 
Definición de Requerimientos 
Selección de Perfil Aerodinámico 
Diseño de Ala 










plataforma experimental que llevará algunos sensores básicos para obtener datos 
puntuales, pero en mayor parte se evaluará el cumplimiento de la misión propuesta. 
Pasos a seguir: 
Paso 1.- Estimación de Peso Total y selección de configuración del VANT. - Antes de 
iniciar cualquier proyecto de diseño es necesario conocer la misión que tendrá. Es decir, 
definir los parámetros y requisitos para el avión. 
Paso 2.- Selección de Perfil aerodinámico y análisis. - Teniendo en cuenta los requisitos 
del paso número 1, se seleccionará el perfil aerodinámico que muestre las mejores 
características para la misión. 
Paso 3.- Software. – Se utilizará el programa XFLR5 como herramienta virtual para el 
cálculo analítico no lineal y el programa Autodesk CFD para corroborar los datos del 
primero. 
Paso 4.- Dimensionamiento de Ala. – el ala deberá tener la capacidad de levantar el peso 
total estimado. En este paso es importante prestar especial atención a la velocidad de 
perdida (“stall”). 
Paso 5.- Análisis de Ala. - Se usarán los programas ya mencionados para el cálculo 
aerodinámico del ala.  
Paso 6.- Análisis de los Estabilizadores. – Se repetirá el proceso desde el paso 2 al paso 
5, pero esta vez para calcular la aerodinámica de los estabilizadores horizontal y vertical. 
Paso 7.- Selección de Electrónica. - Realizados los cálculos aerodinámicos se 
seleccionará la electrónica que ira a bordo de la plataforma, cuidando los pesos para no 
sobrepasar el valor estimado. 
Paso 8.- Construcción de plataforma UAV. – Para realizar la validación de los resultados 




























FIGURA 19. Diagrama de flujo de método de cálculo aerodinámico. 
Fuente: Elaboración propia. 
Definición de Requerimientos 
Selección de perfil aerodinámico y 
análisis. 
Software 
Dimensionamiento del ala 
Análisis de los estabilizadores 
Selección de la electrónica 
Construcción de plataforma UAV 
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4.4 Definición de los requerimientos 
Antes de iniciar con el diseño de cualquier aeronave es importante conocer el rol que 
desempeñará, y así obtener la mejor configuración según la misión asignada. 
TABLA 4. Tabla de Requerimientos para plataforma VANT. 
REQUERIMIENTOS 
Ámbito de aplicación Fotogrametría/Topografía 
Área a Cubrir 70 ha 
Techo máximo 150 m 
Peso Menor a 1.5 kg 
Tipo de despegue Lanzamiento a Mano 




Fuente: Elaboración propia. 
 Misión. - El VANT deberá despegar, subir hasta una altura determinada, realizar un 
recorrido pre-programado recolectando imágenes manteniendo dicha altura, regresar al 






FIGURA 20. Misión del VANT. 
Fuente: Elaboración propia. 














FIGURA 21. Creación de Plan de Vuelo en el Software Mission Planner. 
Fuente: Software Mission Planner. 
Realizando la estimación de tiempo total de vuelo de la misión, se tiene:  
Despegue y Ascenso: 3 minutos 
Plan de Vuelo: 15 minutos 10 segundos 
Descenso y Aterrizaje: 3 minutos. 
 Tiempo Total de Vuelo: 22 minutos 







FIGURA 22. Cámara fotográfica para VANT’s MAPIR. 
Fuente: (Mapir, 2018) 
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Fuente: (Banggood, 2018) 
 Tipo de Propulsión: motor eléctrico; debido a que estos motores, son pequeños, 
ligeros, pueden alcanzar revoluciones mayores a 10 000 revoluciones por minuto. Poseen 
baja vibración, el centro de gravedad durante el vuelo se mantiene constante, es 
económico (costo de mantenimiento mínimo y mayor vida útil) y fácil de usar. Además, se 
le agrega el hecho que el empuje de los motores eléctricos se ve afectado en menor medida 
por la altura del terreno (Por ejemplo: vuelo a 5000 msnm) que los motores a combustión. 






FIGURA 23. Motor Brushless. 
 
 Material: Se requiere el uso de materiales resistentes y ligeros, como madera balsa, 
madera dura, fibra de vidrio, fibra de carbono entre otros. 
4.5 Solución del problema 
A continuación, se desarrollará el método propuesto para el diseño aerodinámico de una 
plataforma VANT de ala fija y corto alcance. 
4.5.1 Estimación de peso total y selección de configuración del VANT 
En la siguiente tabla se tienen 04 VANT’s o también llamados “drones” cuya misión es 
similar a la que se pide en los requerimientos. Cada VANT en la tabla muestra 




 TABLA 5. Características físicas y desempeño de los VANT’s: Ebee, Lehmann, 
Maptor y Tunki-A 
Fuente: Elaboración propia. 
El promedio de peso máximo de despegue es 1282.5 gramos.   
Esto se considera un punto de inicio para los cálculos de la sustentación del VANT. La 
sustentación debe igualar el peso estimado para un vuelo recto y nivelado. 
Además, se detallarán los pesos promedios de cada componente del VANT. 
TABLA 6. Detalle de peso de los componentes del Avión. 
















Fuente: Elaboración Propia 
De las tablas 5 y 6, se puede observar que el peso total del VANT oscilaría entre 1200 a 




















Ebee 540 730 18 25 18 0.96 30 
Lehmann 1050 1500 18 24 19 1.16 35 
Maptor 850 1400 20 25 19 1 40 
Tunki-A 1000 1500 20 20 15 1.6 35 
Promedio 860 1282.5 19 23.5 17.75 1.18 35 
 54 
 
Fuente: Elaboración propia 
 Configuración del VANT 
A continuación, se muestra una serie de modelos de VANT que realizan misiones similares 









FIGURA 24. Configuración de VANT’s. 
 









Fuente: Elaboración propia. 
 Skywalker Albatros Maptor Sky 
Observer 
Envergadura [m] 1,9  3   1  2  
Superficie Alar [𝑚2] 0,35  0,66  0,11  0,46  
Alargamiento Alar 10 13,6 9,25 8,58 
Peso [kg] 1,7 8 1,4 2,8 
Configuración de 
Motor 
Pusher Pusher Pusher Pulled 
Posición de Ala Alta Alta Media Alta 
Estabilizadores SI SI NO SI 
Motor Eléctrico Combustión Eléctrico Eléctrico 







 Tabla de Valoración 
En la siguiente tabla se evaluarán características de cada configuración de VANT. La 
calificación será de 1 al 5, siendo 1 la menor calificación.  
Se explicará de forma general el criterio empleado para la evaluación de los puntos 
propuestos en la Tabla 8. 
 La calificación de los factores como peso, capacidad de carga, autonomía, 
resolución de cámara, área cubierta, velocidad crucero, se apoyará en una estimación junto 
a los valores promediados en la tabla 5.  Cuando los valores de cada plataforma se 
acerquen a las estimaciones realizadas en dicha tabla, obtendrán una mayor calificación. 
 El control y estabilidad recibe una evaluación particular, según (Duff, 1996), las 
aeronaves con estabilizadores tienen un mayor “paseo del centro de gravedad”. Por lo cual 
en este estudio se considerará que este tipo de aeronaves tienen mayor estabilidad. El 
control también es mayor con el uso de “alerones”, “timón de cola” y “elevador” que 
únicamente con “elevones” (alerones que también cumplen la función de elevador). La 
posición del ala sería otro factor a considerar, un avión con ala alta será más estable que 
un avión de ala baja, afirma (Miranda, 2010). Así como aquellos que poseen ángulo diedro 
en las alas. Los factores expuestos determinaran la calificación de cada configuración. 
 En cuanto a las características faltantes (resistencia al viento, despegue y aterrizaje, 
portabilidad, costo de producción), es algo que el usuario debe determinar según sus 







Fuente: (Banggood, 2018) 








Fuente: Elaboración propia. 
Después del análisis realizado, se optará por el modelo Sky Observer. El cual obtuvo la 






FIGURA 25. Configuración de plataforma seleccionada. 
 
4.5.2 Selección de Perfil Aerodinámico y Análisis 
Para realizar el análisis es importante determinar el número de Reynolds. 
De la formula (1) expuesta en el Capítulo 2 para el cálculo de número de Reynolds y usando 
los siguientes datos. Se obtiene los resultados presentados en la tabla 9. 
VANT Skywalker Albatros Maptor 
Sky 
Observer 
Peso 3 2 4 4 
Velocidad Crucero 4 5 4 4 
Capacidad de Carga 4 5 2 4 
Autonomía 3 4 3 3 
Control y Estabilidad 4 4 2 4 
Resolución de Cámara 4 4 4 4 
Resistencia al Viento 4 5 3 4 
Despegue y Aterrizaje 4 1 3 4 
Área Cubierta 3 4 3 4 
Portabilidad 3 1 4 4 
Costo de Producción 2 1 3 5 
Promedio Total 3.45 3.27 3.18 4 
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D = 0.18 m 

















Fuente: Elaboración propia 
Para un rango de Velocidades de 5 a 25 m/s, siendo la longitud característica la cuerda 
aerodinámica media del ala (D), y se consideran los datos de densidad y viscosidad 
dinámica del aire a nivel del mar. 
Una base de datos para encontrar perfiles aerodinámicos es la UIUC Airfoil Coordinates 
Database4, en la cual se pueden encontrar perfiles NACA, GOE, SELIG, CLARK, entre 
muchos otros. 
No existe una guía para seleccionar perfiles aerodinámicos o para diseñar la forma del ala. 
Lo que se puede mencionar, son características provenientes de ensayos virtuales y físicos 
realizados. Queda en libre elección el perfil o forma que se utilice o se diseñe.  
 
__________________ 
4 (UIUC, 2018) 
V [m/s] V [km/h] Re 
5 18 61250 
10 36 122500 
15 54 183750 
20 72 245000 
25 90 306250 
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 Un perfil delgado y con baja curvatura tendrá menor coeficiente de sustentación y 
resistencia al avance.  
 Lo contrario de un perfil con mayor espesor, o más cóncavo, el perfil tendrá mayor 
coeficiente de sustentación (por lo que podrá levantar mayor peso), pero también 
aumentará la resistencia aerodinámica. Gran parte de la resistencia aerodinámica no es 
más que una componente de la resultante de distribución de presiones a lo largo del perfil 
que es opuesta al movimiento del mismo o paralela al viento relativo.  
A continuación, se analizará el tipo de perfil que se utilizará. El VANT será ligero, con 
propulsión eléctrica y tendrá por única fuente de alimentación una batería. La aeronave 
debe tener propiedades importantes de planeo y baja resistencia aerodinámica para 
maximizar la duración de la batería. 
Según (Carpenter, 2003), la sustentación es expresada por la siguiente ecuación: 
 
21 * * * *
2
LL V C S   (22) 
De ésta fórmula se observa que la velocidad está elevada al cuadrado; por lo que se puede 
“ceder” en cierta medida la capacidad de sustentación a través de la forma (coeficiente de 
sustentación), con el fin de obtener bajos coeficientes de resistencia al avance. En 
resumen, el coeficiente de sustentación deberá ser suficiente (un perfil con bajo coeficiente 
de sustentación) y para llegar a la sustentación deseada se considerará el área, y en 
especial con la velocidad de vuelo. 
Se compararán perfiles finos, de poca curvatura, aquellos que usualmente son usados en 
planeadores. 
- NACA 3310  -       SA7026 





El software ayudará en gran medida con los análisis virtuales, solución de las ecuaciones 
y la iteración de las mismas. Al utilizar un túnel aerodinámico virtual el tiempo de los 
ensayos se reduce significativamente. 
 Selección de Softwares 
Es importante realizar una evaluación de los softwares disponibles, y determinar cuál se 
adaptará a las necesidades y recursos disponibles. 
En la siguiente tabla se detallarán los criterios para la posterior valoración, y elección de 
los softwares idóneos. Teniendo en cuenta que la escala de calificación será de 0 al 5, 
siendo 0 la menor puntuación. 




Costo Aquí se considerará la inversión necesaria para tener acceso al 
software. Así como también tener en cuenta si se requiere de una 
computadora especializada para su funcionamiento. 
Simplicidad 
de Manejo 
Se analiza que tan intuitivo es el programa que se usará. Si tiene un 
buen flujo de trabajo. 
Herramientas Las funciones, aplicaciones, restricciones, bibliotecas, que puede 
tener el programa. 
Hardware 
Necesario 
Este ítem viene entrelazado con el costo. ¿Se requiere una 
computadora potente y costosa para el funcionamiento del programa? 
Resolución ¿Qué tan capaz es el programa al analizar formas complejas? 
Certificación Si tiene algún tipo de certificación y/o respaldo por parte de alguna 
entidad reconocida. 
 
TABLA 11. Tabla de Valoración para selección de softwares. 




Costo 5 5 2 4 4 
Simplicidad 
de Manejo 
5 3 4 4 2.5 
Herramientas 4 3 3 4 4 
Hardware 
Necesario 
5 5 5 3 2 
Resolución 5 4 4 4 5 
Certificación 0 0 0 5 5 
PROMEDIO 4 3.33 3 4 3.75 
Fuente de tabla 10 y 11: Elaboración propia. 
 60 
 
Dos programas serán seleccionados para realizar los análisis correspondientes. Los dos 
programas con mayor puntuación (4) son el XFLR5 y el Autodesk CFD.  
 Análisis de Perfiles Aerodinámicos en XFLR5 
A juicio de experto se seleccionaron 4 perfiles para la aplicación deseada. Se descargan 
las coordenadas de los perfiles a analizar, y se colocan en archivos .DAT. Perfiles 




FIGURA 26. Puntos de Perfiles Aerodinámicos en formato .dat. 
Se iniciará el análisis en el software XFLR5, el cual permite un análisis rápido para 
diferentes ángulos de ataque. Además de la capacidad de realizar análisis continuos de 
diferentes perfiles y ver la comparación en las gráficas. 
 Parámetros para el análisis: 
Numero de Reynolds: 350 000  Viscosidad: si 
Mach: 0  Ncrit: 9 





FIGURA 27. Nombres de Perfiles Aerodinámicos. 
Fuente: Software XFLR5. 
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Las curvas de los perfiles Cl vs Alpha muestran el comportamiento previsto, al ser perfiles 








FIGURA 28. Cl vs Alpha de varios perfiles. 
Fuente: Software XFLR5. 
Las Polares de los perfiles tienen comportamientos aún más cercanos. Para Cl altos se 
nota una diferencia mayor, aunque este rango de trabajo es cercano a la entrada en perdida 







FIGURA 29. Cl vs Cd de varios perfiles. 
Fuente: Software XFLR5. 
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La grafica de momento entrega valores aceptables para todos ellos; y tal como se observó 
en la gráfica de Cl vs Alpha hay perfiles que conservan un comportamiento suave, será 









FIGURA 30. Cm vs Alpha de varios perfiles. 
Fuente: Software XFLR5. 
De las figuras se observa que los perfiles SA7036 y NACA 3310 tienen comportamientos 
“continuos y suaves” incluso en la entrada en perdida (stall) en comparación con los otros 
dos perfiles.  
El perfil NACA 3310 puede llegar a mayores ángulos de ataque, por lo que genera mayor 
sustentación. En la gráfica de momento, este mismo perfil es el que menos contribución 
posee, lo cual contribuye a la estabilidad del avión. 
En cuanto a la resistencia aerodinámica; de las polares de los perfiles se observa que todos 
tienen comportamientos similares. 









FIGURA 31. Perfil Aerodinámico NACA 3310. 
Fuente: Software XFLR5. 
 Una vez seleccionado el Perfil NACA 3310, se utilizará el Autodesk CFD para corroborar 
la información obtenida en el XFLR5. 
Datos de Análisis: 
-Cuerda Aerodinámica: 0.14 m 
-Velocidad: 13 m/s 
-Tamaño de Túnel: 1 m x 0.5 m 
-Características de la computadora en la cual se realizarán todos los análisis CFD son los 
siguientes: procesador Intel Core i7-6700HQ 2.6 Ghz, 16 Gb de RAM, NVIDIA GEFORCE 
GTX 960M. 
El software Autodesk CFD, entregó como información, las fuerzas de resistencia y 
sustentación del perfil, con lo cual se obtuvo los coeficientes aerodinámicos Cl y Cd. Los 
valores de Cl son bastantes cercanos a los obtenidos en el software XFLR5, mientras que 
los valores de Cd son mayores. Esto se esperaba, ya que utilizan diferentes métodos de 
























FIGURA 32. (1) Cl vs Alpha; (2) Cd vs Alpha. Naca 3310 / Autodesk CFD 
Fuente: Software Autodesk CFD 
A continuación, se presentan las figuras 33,34 y 35, donde se muestra la parte visual del 
análisis del perfil en el software Autodesk CFD, a ángulos de 0, 9 y 17 grados. A simple 
vista, estas imágenes permiten apreciar detalles respecto al comportamiento del fluido, 
puntos de mayor y menor presión y velocidad, así también, como se desarrolla la capa 
limite, el flujo turbulento y el posterior desprendimiento del mismo. Se recalca que éstas 































FIGURA 33. Análisis de Perfil NACA 3310, ángulo de ataque 0 grados. 








FIGURA 34. Análisis de Perfil NACA 3310, ángulo de ataque 9 grados. 








FIGURA 35. Análisis de Perfil NACA 3310, ángulo de ataque 17 grados (Stall). 
Fuente: Autodesk CFD. 
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 Comparación de gráficas de perfil NACA 3310. 
En la gráfica de Cl vs Alpha los valores obtenidos en los softwares son muy cercanos para 
ángulos pequeños. Sin embargo, a partir de los 10 grados hay una diferencia considerable. 
Con el Autodesk CFD se alcanzan mayores valores de Cl. A pesar de ello, el ángulo 










FIGURA 36. Comparación de grafica Cl vs Alpha. XFLR5 y Autodesk CFD 
Fuente: Elaboración propia. 
En el grafico Cd vs Alpha (Figura 37) se percibe una diferencia mayor de los resultados 
entre ambos softwares. Tener en cuenta que ambos programas están considerando 
efectos de viscosidad. De la formula (13), se observa que la resistencia inducida depende 
directamente del coeficiente de sustentación, si se tiene valores similares de Cl, se 
considera que la resistencia inducida tendría que ser similar y que la resistencia parasita 




























FIGURA 37. Comparación de grafica Cd vs Alpha. XFLR5 y Autodesk CFD 
Fuente: Elaboración propia. 
4.5.4 Dimensionamiento del ALA 
Al igual que en la elección del perfil aerodinámico, la forma del ala demanda una cantidad 
de tiempo considerable. Ya que existen una infinidad de combinaciones entre las variables 
como son: cuerdas a lo largo del ala, envergadura, ángulo diedro, enflechamiento, etc. 
En este paso, se detallará la forma de ala con la que se obtuvo mejores resultados, es 
decir, aquella que pueda levantar el peso requerido y ofrezca la menor resistencia al 
avance. Tener en consideración que este proceso es Iterativo, y se realiza un número de 
veces indeterminado hasta obtener resultados satisfactorios o suficientemente cercanos a 
los deseados. 
No existe una guía para dimensionar el ala, pero hay algunos factores a tener en cuenta. 
Los cuales se presentan a continuación: 
 Forma de planta del Ala. – Se le conoce así a la proyección del ala. Tal como se 























FIGURA 38. Área de planta del Ala de una Aeronave. 
Fuente: Elaboración propia. 
Según (Anderson, 2001), el alargamiento alar (Aspect Ratio – AR) puede llegar a influir 
significativamente en la gráfica CL vs Alpha del ala de la aeronave. Existen diferentes 
formas de ala según el uso o aplicación que se le asigne al avión.  





   (23) 
El planeador es una de las aeronaves más eficientes en cuanto a aerodinámica se refiere. 
Estos tienen una característica puntual que tiene que ver con el alargamiento alar, se 
caracteriza por tener un valor alto. 
 Relación de reducción. – Conocido también como razón de enflechamiento o en 
ingles Taper Ratio; usualmente representado con la letra griega “𝜆”. Es la relación entre la 






    (24) 




Para un mayor entendimiento del efecto del alargamiento alar y razón de enflechamiento 
en la aerodinámica del ala, se revisa Fundamentals of Aerodynamics de (Anderson, 2001)  
y el efecto del alargamiento alar que se muestra en el anexo I. 
Se utilizarán de referencia los valores de forma de ala expresados en la tabla 13, como 
punto de inicio para el dimensionamiento del ala. 











Skywalker 1.9 0.35 10 0.18 
Albatros 3 0.66 13.6 0.22 
Maptor 1 0.11 9.25 0.11 
Sky Observer 2 0.46 8.58 0.23 
PROMEDIO 1.98 0.40 10.36 0.19 
Fuente: Elaboración propia. 
Considerando que se disponen de parámetros como: envergadura, diferentes cuerdas a lo 
largo del ala, ángulo diedro y enflechamiento; la cantidad de posibles combinaciones 
aumenta, por lo que, en la figura 39 se presentará las dimensiones del ala con el cual se 
obtuvieron mejores resultados, es decir, la configuración con mayor capacidad de carga y 
eficiencia aerodinámica. 
En la tabla 13, se presentan las dimensiones del ala seleccionada, obtenidas de la Figura 
39.  
TABLA 13. Características físicas de Ala seleccionada. 
Envergadura 1.7 [m] 
Área 0.2187 [m2] 
Cuerda aerodinámica media - 
cam 
0.13 [m] 
Alargamiento Alar 13.21 
Enflechamiento Alar 1.65 














FIGURA 39. Dimensiones del Ala. 
Fuente: Software XFLR5. 
4.5.5 Análisis del Ala 
A continuacion, se presentara la teoria de la linea sustentadora. 
 Metodo de la Linea Sustentadora 
Antes de iniciar el analisis con los programas seleccionados. Se hara uso de la teoria de la 
lìnea sustentadora, revisada en el capitulo 2, para calcular los coeficientes aerodinamicos 
del ala. 
Al resolver la ecuación integral de Prandtl, ecuaciones (11), (12), (13) y (14) que se 










Fuente: Elaboración propia. 
Las graficas de CL vs Alpha y CD vs Alpha entregaron resultados esperados, en cuanto a 
los valores de los coeficientes estudiados, particularmente los valores de CD son bajos, 











FIGURA 40. Grafica CL vs Alpha. Método de la Línea Sustentadora. 
Fuente: Elaboración propia. 
 
Alpha CL CD 
-1 0.08360476 0.00017426 
2 0.33441905 0.00278814 
5 0.58523334 0.00853867 
8 0.83604762 0.01742585 
11 1.08686191 0.02944969 
14 1.3376762 0.04461018 
























FIGURA 41. Grafica CD vs Alpha. Método de la Línea Sustentadora. 
Fuente: Elaboración propia. 
 Analisis con XFLR5 
Se selecciona el tipo de análisis “Type 1 (Fixed Speed)”, en el cual se coloca la velocidad 
de análisis. En la Tabla 5, se tiene la velocidad crucero de diferentes plataformas, siendo 
el valor promedio 17,75 m/s. A juicio de experto se estimará la velocidad de análisis bajo 
la siguiente premisa: se usará entre el 55 al 60 % de la velocidad promedio, asumiendo 
que este valor está por encima de la velocidad de “stall”. Los datos como el aire y viscosidad 
cinemática aparecen por default. 
Se seleccionará el tipo de análisis VLM (Vortex Lattice Method), y para que el software 
pueda realizar las iteraciones, se retira la opción de viscosidad. 


























FIGURA 42. Parámetros para el Análisis de Ala en el XFLR5. 
Fuente: Software XFLR5. 
La ventaja de realizar este análisis en el XFLR5, es que éste programa realiza las 
iteraciones de forma rápida, los datos de entrada se colocan con facilidad por lo que no 
demanda mayor tiempo. Se pueden realizar muchas iteraciones de diferentes 
configuraciones e ir seleccionando las mejores.  
La Figura 43 muestra los valores de los coeficientes obtenidos en el XFLR5, realizando 
una ágil comparación respecto al método de la línea sustentadora, se observa que los 
valores de Cl son bastante similares mientras que los valores de CD son mayores.  
Algo muy importante a tener en cuenta, es el ángulo de entrada en pérdida. Tanto en la 
línea sustentadora, como en el XFLR5, el ala no entra en pérdida, esto se debe a que no 















FIGURA 43. Curvas Aerodinámicas del Ala; CL vs Alpha; CL vs CD; Cm vs Alpha; 
CL/CD vs Alpha. 
Fuente: Software XFLR5. 
 Análisis en Autodesk CFD 
A continuación, se muestran las figuras del ala analizada en Autodesk CFD, mostrando 
resultados que están dentro de los parámetros esperados. Es apreciable que estas curvas 
tienen un comportamiento no tan continuo o lineal para bajos ángulos de ataque, esto 
puede ser debido al factor de viscosidad. El tamaño del túnel fue de 300 x 50 x 150 
centímetros.  
En la gráfica CL vs Alpha, se aprecia una discontinuidad de la curva muy marcada para un 
ángulo de ataque de aproximadamente 16 grados. Se considerará este ángulo como una 
estimación al ángulo de pérdida (“stall”) del ala. Es bueno siempre considerar un margen 
 75 
 
de seguridad, por lo que para algunos cálculos o estimaciones se podría considerar como 


















FIGURA 44. (1) CL vs Alpha; (2) CD vs Alpha. Ala analizada en Autodesk CFD. 






























En la siguiente figura, se aprecia el vórtice que se genera en la punta de ala. Se tiene 
presente que la diferencia entre el comportamiento de un perfil aerodinámico y un ala finita, 





FIGURA 45. Vórtice de punta de Ala. 
Fuente: Software Autodesk CFD. 
 
A continuación, se presentan 3 figuras del análisis del Ala en el software Autodesk CFD 
desde diferentes vistas/perspectivas, mostrando la posibilidad de generar líneas de 
corriente del fluido para mostrar al usuario como sería el comportamiento del fluido si este 







FIGURA 46.  Análisis de Ala en Autodesk CFD. 









FIGURA 47. Representación del Fluido y su comportamiento a través de líneas. 






FIGURA 48. Vista lateral del análisis del Ala en el Autodesk CFD. 
Fuente: Software Autodesk CFD. 
 Comparación de datos obtenidos del ala. 
Es interesante comprobar que el método de la línea sustentadora tiene una aproximación 
muy buena respecto a los resultados de los programas XFLR5 y Autodesk CFD. El 
ángulo de “stall” no es apreciable en la línea sustentadora, tampoco en el XFLR5, pero si 












FIGURA 49. Comparación grafica CL vs Alpha. Línea Sustentadora, XFLR5 y 
Autodesk CFD 
Fuente: Elaboración propia. 
En cuanto a los resultados de resistencia aerodinámica el único programa que consideró 
efectos viscosos obtuvo los mayores valores de CD, es decir el Autodesk CFD.  









FIGURA 50. Comparación grafica CD vs Alpha. Línea Sustentadora, XFLR5 y 
Autodesk CFD 




































Las figuras muestran coeficientes adimensionales, esto ayuda a un análisis y rápida 
comparación de los diferentes métodos empleados. Sin embargo, también se requiere 
conocer las fuerzas generadas, por lo que se exportará la información del modelo de ala y 








FIGURA 51. Procedimiento para exportar los datos de las curvas aerodinámicas. 
Fuente: Elaboración propia. 
 
Parámetros para el cálculo en Excel: 
Velocidad de análisis: 10 m/s 
Área: 0,2186 𝑚2 







TABLA 15. Calculo de la sustentación y capacidad de carga del ala. 
 
Fuente: Elaboración propia. 
En una tabla de Excel se calcula la sustentación generada por el ala, para la misma 
velocidad con la que se realizó el análisis.  
A esta velocidad el ángulo de ataque necesario para sustentar el peso de la aeronave es 
de 8 grados. Si el ángulo de ataque para entrada en pérdida es de aproximadamente 14 
grados, según lo observado en la gráfica CL vs Alpha del método CFD empleado, entonces 
se tiene un margen importante para que el avión no pierda sustentación. 
Se realizó el cálculo para la velocidad de 10 m/s. A continuación, se calculará la 
sustentación para la velocidad de crucero estimada. Ésta estimación se realiza de la misma 
forma que se estimó el peso total, promediando información de modelos ya existentes, la 
cual se encuentra en la tabla 5. Se calculará la sustentación para una velocidad de 16 m/s. 
 
alpha CL ICd PCd TCd Cm XCP L (N) L (kg) 
_________ ________ ________ _________ _________ _________ _________   




-3 -0.028646 0.000019 0 0.000019 -0.06189 -0.2835 -
0.38354846 
-0.0390977 
-2 0.065874 0.000102 0 0.000102 -0.08864 0.1766 0.88200345 0.08990861 
-1 0.160381 0.000579 0 0.000579 -0.115507 0.0944 2.1473813 0.21889718 
0 0.254806 0.001452 0 0.001452 -0.142457 0.0732 3.41166124 0.34777383 
1 0.349077 0.002717 0 0.002717 -0.169459 0.0634 4.67387922 0.47644029 
2 0.443127 0.004371 0 0.004371 -0.196478 0.0579 5.93313818 0.60480512 
3 0.536884 0.006412 0 0.006412 -0.223483 0.0542 7.1884741 0.73277004 
4 0.630281 0.008834 0 0.008834 -0.25044 0.0517 8.43898988 0.86024362 
5 0.723248 0.011629 0 0.011629 -0.277316 0.0499 9.68374828 0.9871303 
6 0.815719 0.014792 0 0.014792 -0.304079 0.0485 10.9218656 1.11334002 
7 0.907627 0.018312 0 0.018312 -0.330696 0.0473 12.1524448 1.23878133 
8 0.998907 0.02218 0 0.02218 -0.357135 0.0464 13.3746155 1.3633655 
9 1.089494 0.026386 0 0.026386 -0.383363 0.0457 14.5875075 1.48700383 
10 1.179324 0.030917 0 0.030917 -0.409349 0.0451 15.7902639 1.60960896 
11 1.268338 0.03576 0 0.03576 -0.43506 0.0446 16.9820946 1.73110036 
12 1.356473 0.040902 0 0.040902 -0.460466 0.0442 18.1621561 1.85139206 
13 1.443672 0.046327 0 0.046327 -0.485535 0.0439 19.3296853 1.97040625 
14 1.529878 0.05202 0 0.05202 -0.510238 0.0436 20.483919 2.08806514 
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TABLA 16. Calculo de la sustentación y capacidad de carga del Ala para una 
velocidad de 16 m/s. 
alpha CL ICd PCd TCd Cm XCP L (N) L (kg) 
_________ ________ ________ _________ _________ _________ _________   
-4 -0.123108 0.000331 0 0.000331 -0.035289 -0.0374 -4.2197089 -
0.43014362 




-2 0.065874 0.000102 0 0.000102 -0.08864 0.1766 2.25792884 0.23016604 
-1 0.160381 0.000579 0 0.000579 -0.115507 0.0944 5.49729614 0.56037677 
0 0.254806 0.001452 0 0.001452 -0.142457 0.0732 8.73385276 0.890301 
1 0.349077 0.002717 0 0.002717 -0.169459 0.0634 11.9651308 1.21968714 
2 0.443127 0.004371 0 0.004371 -0.196478 0.0579 15.1888338 1.5483011 
3 0.536884 0.006412 0 0.006412 -0.223483 0.0542 18.4024937 1.8758913 
4 0.630281 0.008834 0 0.008834 -0.25044 0.0517 21.6038141 2.20222366 
5 0.723248 0.011629 0 0.011629 -0.277316 0.0499 24.7903956 2.52705358 
6 0.815719 0.014792 0 0.014792 -0.304079 0.0485 27.959976 2.85015046 
7 0.907627 0.018312 0 0.018312 -0.330696 0.0473 31.1102587 3.1712802 
8 0.998907 0.02218 0 0.02218 -0.357135 0.0464 34.2390158 3.49021568 
9 1.089494 0.026386 0 0.026386 -0.383363 0.0457 37.3440193 3.8067298 
10 1.179324 0.030917 0 0.030917 -0.409349 0.0451 40.4230755 4.12059893 
11 1.268338 0.03576 0 0.03576 -0.43506 0.0446 43.4741621 4.43161693 
12 1.356473 0.040902 0 0.040902 -0.460466 0.0442 46.4951197 4.73956368 
13 1.443672 0.046327 0 0.046327 -0.485535 0.0439 49.4839944 5.04424 
14 1.529878 0.05202 0 0.05202 -0.510238 0.0436 52.4388327 5.34544676 
 
Fuente: Elaboración propia. 
Para que el VANT sustente el peso promedio calculado, el ala tendría 1 grado de incidencia. 
Se recomienda que estos ángulos de incidencia sean mínimos para vuelo de crucero. 
4.5.6 Análisis de los Estabilizadores 
Para dimensionar los estabilizadores se hace un análisis de estabilidad del avión, el cual 
se menciona en el Capítulo 2 (de la ecuación (15) a la (21)). La teoría y ecuaciones 
utilizadas para el cálculo de estabilidad se encuentran disponibles en (Duff, 1996) y 
(Miranda, 2010). Y la contribución del estabilizador horizontal y cálculo de volumen 
característico en el Anexo II. 
Se obtuvieron las siguientes contribuciones de momento en la estabilidad longitudinal y 




Contribución del Ala 
𝑪𝒎𝒘𝒃 = −𝟎. 𝟎𝟖𝟗𝟓𝟕𝟎𝟓 + 𝟎. 𝟎𝟐𝟑𝟏𝟎𝟐𝟎𝟖 𝜶 
Contribución del Estabilizador Horizontal 
𝑪𝒎𝒕 = 𝟎. 𝟎𝟗𝟗𝟏𝟏𝟐𝟗𝟒 − 𝟎. 𝟎𝟑𝟏𝟎𝟔𝟖𝟔 𝜶 
Contribución Total 
𝑪𝒎𝒂 = 𝟎. 𝟎𝟗𝟗𝟏𝟏𝟐𝟗 − 𝟎. 𝟎𝟎𝟕𝟗𝟔𝟔𝟓𝟑 𝜶 
Estabilidad Direccional 
𝑪𝒏𝜷𝒗 = 𝟎. 𝟎𝟎𝟒𝟐𝟓𝟗𝟎𝟔𝟒 𝜷 









FIGURA 52. Dimensiones del Estabilizador Horizontal. 


















FIGURA 53. Dimensiones del Estabilizador Vertical. 
Fuente: Elaboración propia. 
El perfil seleccionado para el análisis en XFLR5 será un perfil simétrico, el perfil NACA 
0010. Esta selección se realizó a juicio de experto; es conveniente seleccionar perfiles 
simétricos porque facilitan los cálculos y la construcción del VANT. 
 Análisis del estabilizador horizontal en el XFLR5 
Se realiza el procedimiento de dimensionamiento y análisis que se realizó en el ala, usando 
























FIGURA 54. Dimensiones de Estabilizador Horizontal en el XFLR5. 
Fuente: Software XFLR5. 
En la tabla 17 se presentan los parámetros de forma expuestos en la figura 54. 
TABLA 17. Características físicas del Estabilizador Horizontal. 
Envergadura 0.35 [m] 
Área 0.0402 [𝒎𝟐] 
c.a.m. 0.115 [m] 
Alargamiento Alar 3 
Enflechamiento Alar 1.3 
Fuente: Elaboración propia. 
Graficas de CL y CD vs Alpha del estabilizador horizontal, al ser un perfil simétrico para 










FIGURA 55. Grafica CL vs Alpha del Estabilizador Horizontal. 








FIGURA 56. Grafica CD vs Alpha del Estabilizador Horizontal. 
Fuente: Elaboración propia. 
 Análisis del estabilizador horizontal en Autodesk CFD 
El análisis en CFD, entregó información similar a la obtenida en el XFLR5. Siempre se 
























parámetros de fricción/rugosidad de material que utiliza el Autodesk CFD. Las dimensiones 








FIGURA 57. Grafica CL vs Alpha del Estabilizador Horizontal. Análisis en Autodesk 
CFD 








FIGURA 58. Grafica CD vs Alpha del Estabilizador Horizontal. Análisis en Autodesk 
CFD 



























La figura del análisis del estabilizador horizontal en el CFD, muestra líneas de flujo en la 









FIGURA 59. Análisis de estabilizador horizontal en Autodesk CFD. Angulo de 
ataque 9 grados. 
Fuente: Software Autodesk CFD 
 Análisis del estabilizador vertical en Autodesk CFD 
Para el caso del estabilizador vertical, el XFLR5 no tiene una función para analizar 
estabilizadores verticales por separado. Por lo que, como se ha apreciado que la 
información en el XFLR5 y en el Autodesk CFD son bastante similares, se optará por 
realizar el análisis del estabilizador vertical solo en el Autodesk CFD. El túnel tiene las 























FIGURA 60. Análisis de estabilizador Vertical en Autodesk CFD. 
Fuente: Software Autodesk CFD 
Tal como en el estabilizador horizontal, las gráficas del vertical son propias de un perfil 









FIGURA 61. CL vs Alpha. Estabilizador Vertical. 






















FIGURA 62. CD vs Alpha. Estabilizador Vertical. 
Fuente: Elaboración propia. 
4.5.7 Selección de componentes electrónicos 
La selección de los componentes electrónicos se realizó considerando los pesos 
establecidos, y así conseguir componentes que tengan un volumen compacto y que se 







FIGURA 63. Autopiloto. 
Fuente: (Banggood, 2018) 
Autopiloto 
Se encarga de estabilizar el Vuelo del 
VANT, puede incluso tomar el control total 
y realizar vuelos pre-programados. 
Además, guarda datos de vuelo en una 
tarjeta SD, así como inclinaciones, 
velocidad, aceleraciones, altura, entre 
otros. Estos datos son necesarios para 












FIGURA 64. Batería LIPO. 






FIGURA 65. Servomotor. 






FIGURA 66. Radio Control. 
Fuente: (Banggood, 2018) 
Servomotor 
Este tiene la capacidad de ubicarse 
en una posición especifica dentro de 
un rango determinado y mantenerse 
según se requiera. 
Batería Lipo 
Batería de alta capacidad de 
descarga compuesta por Litio 
y Polímero. Requiere cuidado 
en la manipulación, es 
altamente inflamable. 
Radiocontrol 2.4 Ghz 
Tal como el nombre lo indica, se 
trata de un control a través de 
frecuencia de radio, capaz de 
gobernar el movimiento de los 








FIGURA 67. De Izquierda a Derecha, Motor Brushless, ESC, Hélice. 
Fuente: (Banggood, 2018) 
4.5.8 Construcción de la Plataforma VANT 
 PLANOS 
Para la construcción de la plataforma VANT y validar los datos obtenidos, es necesario 
disponer de planos para que la construcción sea organizada y evitar contratiempos. 










FIGURA 68. Plano. Vistas Generales. 
Fuente: Elaboración propia. 
Motor Brushless – ESC – Hélice  
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FIGURA 69. Plano de Estructura de Ala. 
Fuente: Elaboración propia. 
Planos de estabilizadores horizontal y vertical. El material a utilizar será foam chino color 
negro. En la parte de unión del elevador y timón de dirección, la plancha de foam tiene un 
corte a 45º para que pueda girar la superficie de control. Se usó cinta reforzada con fibra 















FIGURA 70. Plano de Estabilizadores. 
Fuente: Elaboración propia. 
Plano de fuselaje, el Material pre-seleccionado es foam negro chino, en la parte del morro 








FIGURA 71. Plano. Fuselaje. 
Fuente: Elaboración propia. 
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 MODELO 3D 
Se procedió a modelar el VANT en Autodesk Inventor, obteniendo vistas tridimensionales 

















FIGURA 72. Plataforma VANT. Modelo Tridimensional. 
Fuente: Elaboración propia. 
 95 
 
Los materiales a emplear en la construcción serán madera balsa, fibra de carbono, fibra de 
vidrio, plástico, foam chino y monokote. 
Se utilizarán técnicas de aeromodelismo e ingenio para obtener una plataforma que tenga 
una aerodinámica próxima al diseño creado y una estructura capaz de resistir las cargas 
aerodinámicas obtenidas en los cálculos. 
La creación de los perfiles aerodinámicos se obtendrá cortando madera balsa de 1,5 mm 
de espesor mediante la aplicación de corte laser. 
 TIPS 
Para construir el ala se predisponen los perfiles aerodinámicos según los planos 
mostrados. Se utiliza el larguero como referencia principal pero siempre es importante 
verificar las medidas y posición de cada uno de los perfiles, así como la envergadura del 







FIGURA 73. Perfiles y Larguerillo de punta de Ala. 
Fuente: Elaboración propia. 
El procedimiento se repite en cada sección del ala, y para cada uno de los lados. En la 
figura se muestra el larguerillo principal del tip y las costillas. En el ángulo de ataque se 









FIGURA 74. Estructura de punta de Ala. 








FIGURA 75. Estructura antes de enchape de punta de Ala. 
Fuente: Elaboración propia. 
Una vez presentados los perfiles, largueros y haber verificado la posición de los 
componentes, se fijan mediante la aplicación de cianocrilato (superglue/triz). Después se 
cubrirá la armazón con madera balsa de 1mm, a este proceso se le denomina “enchape”. 
La madera balsa tiene una superficie áspera, para disminuir la fricción entre la superficie y 
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FIGURA 76. Adhesión de Monokote. Punta de Ala. 
Fuente: Elaboración propia. 
 ALA 
Para la construcción del resto del ala, el procedimiento es similar que el usado en los tips. 
Tal como se muestran en las figuras. 
Se utilizó una impresora 3D de PLA para elaborar algunas piezas únicas diseñadas para 
la plataforma VANT. Específicamente los perfiles que unen el ala con el fuselaje, 













FIGURA 77. Perfiles de Ala. 
Fuente: Elaboración propia. 
Se repite el procedimiento empleado en los tips. Esta vez el larguero de fibra de carbono 
pasa a través de las costillas. Es importante verificar que exista un ángulo de 90 grados 







FIGURA 78. Estructura de Ala a un 85%. 











FIGURA 79. Estructura de Ala a un 85%. Otra perspectiva. 
Fuente: Elaboración propia. 
A medida que se realiza el avance, es recomendable presentar las partes, ya sea ala-tip, 
ala-fuselaje, fuselaje-estabilizadores, etc; con el fin de verificar las medidas y que no exista 








FIGURA 80. Disposición de Estructura de Ala y Puntas de Ala. 
Fuente: Elaboración propia. 
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El monokote es un material bastante usado en aeromodelismo, el cual permite obtener un 








FIGURA 81. Adhesión de Monokote al Ala. 
Fuente: Elaboración propia. 
Se requiere práctica para perfeccionar la técnica de adhesión de monokote, sin embargo, 








FIGURA 82. Ala semi-monokoteada. 










FIGURA 83. Adhesión de Monokote al Ala. Otra perspectiva. 
Fuente: Elaboración propia. 
 FUSELAJE 
Para la unión de las paredes del fuselaje se utilizó silicona. Se recomienda apoyo en el 
armado, ya que la silicona seca rápido y se tiene que cuidar que el fuselaje quede simétrico, 








FIGURA 84. Fuselaje de Plataforma VANT. Material Foam. 
Fuente: Elaboración propia. 
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El refuerzo de madera dura y fibra de vidrio servirá como “Firewall” del motor. La resina 










FIGURA 85. Firewall. Material: MDF y Fibra de Vidrio. 
Fuente: Elaboración propia. 
Para la unión de los estabilizadores también se utilizará silicona. El estabilizador vertical se 
alinea con el fuselaje y ala. Mientras que el estabilizador horizontal tendrá que estar en 
paralelo con el ala. 
Al tener un avance importante de la construcción del fuselaje se vería tal como se muestra 
en la figura 86. De forma adicional, se añadió un refuerzo de fibra de vidrio en la parte 















FIGURA 86. Refuerzo de Fibra de Vidrio en la parte inferior del Fuselaje. 
Fuente: Elaboración propia. 
El motor es uno de los primeros componentes electrónicos que se montan en el avión. Es 







FIGURA 87. Instalación de Motor Brushless. 
Fuente: Elaboración propia. 
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Después de la construcción, el avión se encuentra listo para que se instalen las superficies 









FIGURA 88. Plataforma VANT. 








FIGURA 89. Vuelo de prueba de plataforma VANT. 











FIGURA 90. Vuelo de Plataforma VANT. 
Fuente: Elaboración propia. 
A continuación, se presenta una tabla resumiendo los parámetros físicos de la plataforma 
VANT construida. 
TABLA 18. Características físicas de plataforma VANT. 
Envergadura 1.7 [m] 
Superficie Alar 0.2187 [𝑚2] 
c.a.m. 0.13 [m] 
Longitud 0.89 [m] 
Peso 1.25 [kg] 
Posición C.G. 50 % de la cuerda Raíz. 
Centro Aerodinámico 25% de la cuerda Raíz. 
Fuente: Elaboración propia. 
4.6 Resultados obtenidos en los vuelos de prueba 
La plataforma VANT contó con un autopiloto a bordo que a su vez dispone de 
acelerómetros y un sistema inercial, además de un módulo GPS, los cuales recolectan 




4.6.1 Velocidad de Vuelo 
La velocidad de vuelo, expresada en metro sobre segundo, es obtenida a través del GPS 








FIGURA 91. Resultados de vuelo de prueba, grafica de velocidad. 
Fuente: Software Mission Planner 
Velocidad Máxima: 27 m/s 
Velocidad Crucero: 18 m/s 
Velocidad Mínima: 9.5 m/s 











   (25) 
Donde, L  es la sustentación, 𝜌 la densidad, V la velocidad de entrada en perdida y S la 
superficie alar. 





2 ∗ 9,81 ∗ 1,25
1,225 ∗ 9, .52 ∗ 0,2187
 
𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥 = 1,0354 
Se realiza el cálculo del CD del avión en las mismas condiciones (cerca de la entrada en 
perdida); considerando lo siguiente: 
- El empuje necesario para que el avión no entre en perdida y mantenga su velocidad 










   (26) 
Donde E, es el empuje. 
𝐶𝐷𝑠𝑡𝑎𝑙𝑙 =
2 ∗ 9,81 ∗ 0,45
1,225 ∗ 9,52 ∗ 0,2187
 
𝐶𝐷𝑠𝑡𝑎𝑙𝑙 = 0,37 
La velocidad crucero es de 18 m/s, según la información experimental, se procede a 










   (27) 
Donde, L  es la sustentación, 𝜌 la densidad, V la velocidad crucero y S la superficie alar. 
Para que el avión mantenga un vuelo recto y nivelado, la sustentación tiene que igualar el 
peso del mismo. 
Reemplazando: 
𝐶𝐿𝑐𝑟𝑢𝑐𝑒𝑟𝑜 =
2 ∗ 9,81 ∗ 1,25
1,225 ∗ 182 ∗ 0,2187
 
𝐶𝐿𝑐𝑟𝑢𝑐𝑒𝑟𝑜 = 0,28 
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Para el cálculo del Coeficiente de arrastre a velocidad crucero, se considera que: 
- El empuje necesario para que el avión mantenga velocidad crucero es de 










  (28) 
Donde E, es el empuje. 
𝐶𝐷𝑐𝑟𝑢𝑐𝑒𝑟𝑜 =
2 ∗ 9,81 ∗ 0,7
1,225 ∗ 182 ∗ 0,2187
 
𝐶𝐷𝑐𝑟𝑢𝑐𝑒𝑟𝑜 = 0,15 
Según el análisis CFD, el ángulo de “stall” del ala, oscila entre 14 a 16 grados; y el de 
velocidad crucero es aproximadamente de 0 ó 1 grado. Si se comparan los valores 









FIGURA 92. CLmax experimental en grafica CL vs Alpha. 

























FIGURA 93. CDstall experimental en grafica CD vs Alpha. 
Fuente: Elaboración propia. 
4.6.2 Autonomía de la Aeronave 







FIGURA 94. Plan de vuelo desarrollado por plataforma VANT. 
Fuente: Software Mission Planner 


















Tiempo estimado: 17 min 
Velocidad de Vuelo: 17 m/s 
Lugar: Kilómetro 59 de la panamericana sur. Lima-Perú. 
Hora: 10 am. 
Se realizaron 2 vuelos, en ambos se obtuvieron magnitudes similares, tal como se muestra 
en la siguiente Tabla: 
TABLA 19. Parámetros de consumo de Voltaje y tiempo de vuelo. 
 1er Vuelo 2do Vuelo Promedio 
Tiempo de Vuelo [min] 21 20 20.5 
Voltaje Inicial [Voltios] 12,6 12,6 12,6 
Voltaje Final [Voltios] 11,26 11,3 11,28 
Voltaje empleado [Voltios] 1,34 1,3 
1,32 




Tiempo de vuelo no utilizado [min] 4,0746 4,6154 
4,3450 
Fuente: Elaboración propia. 
El tiempo de vuelo total osciló entre 20 a 21 minutos, se promedió el gasto de voltaje por 
minuto, siendo el promedio 0,0644 Voltios/min. Para el tipo de batería lipo utilizada (batería 
3S), el voltaje puede bajar hasta 11 Voltios. Por lo que estimando el tiempo de vuelo que 
se podría haber conseguido con el gasto por minuto, se tiene que probablemente se podría 
haber volado por 4 minutos más. Si se suma este tiempo al tiempo promedio, se podría 












ANALISIS Y PRESENTACION DE RESULTADOS 
 
5.1 Análisis descriptivo de la información relativa a las variables de estudio 
Según las variables e indicadores establecidos en el capítulo 3, Tabla 1. Se procede a 
realizar un análisis de los resultados. 
5.1.1 Ecuaciones Aerodinámicas 
Se presentaron las ecuaciones que permiten el cálculo aerodinámico de un ala. Se optó 
por el uso de la teoría de la línea sustentadora como método inicial de aproximación. Dicho 
método permite obtener los Coeficientes aerodinámicos deseados, CL y CD. 
Se obtuvo una buena aproximación para el cálculo de sustentación, alrededor de 3 % de 
diferencia en el coeficiente de sustentación respecto al método CFD para ángulos de 
ataque entre 2 a 6 grados. Para el cálculo de coeficiente de resistencia se obtuvo un 90 % 
de diferencia para el mismo rango de ángulos de ataque, lo cual es aceptable.  
5.1.2 Software 
Se llevó a cabo un contraste entre diferentes softwares disponibles a la fecha. La 
valorización de los softwares determinó la elección de los programas a utilizar para el 
análisis. La diferencia en la valorización en programas para iteración fue de 0,67 y en 
programas CFD fue de 0,25.  
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Los resultados obtenidos en el software XFLR5, mostraron una diferencia de 30% para el 
CL y 85 % para el CD respecto a los resultados CFD. Estos valores se encuentran dentro 
del rango esperado. 
Usando los métodos mencionados, se obtuvo para velocidad crucero una fuerza de 
sustentación equivalente a 1,3 kg. (el peso total de la aeronave), lo cual se corroboro con 
los vuelos de prueba, por lo tanto, esta comparación se considera como un buen punto de 
inicio para el cálculo de la aerodinámica de un VANT de ala fija, corto alcance y bajo 
número de Reynolds. 
5.1.3 Modelo Experimental 
Se construyó una plataforma experimental de VANT. Se utilizó la información obtenida en 
la teoría de línea sustentadora y en los programas XFLR5 y Autodesk CFD.  
En líneas generales, las estimaciones y proyecciones realizadas se cumplieron. Se estimó 
un tiempo de vuelo de 22 min, y en las pruebas se alcanzó una autonomía de hasta 24 
min. La estimación de peso fue de 1,2 kg., llegando a tener un peso total de 1,3 kg con 
carga útil en el diseño construido. La velocidad máxima alcanzada fue de 27 m/s, siendo la 
velocidad crucero de 18 m/s. El VANT construido demostró estabilidad y suavidad durante 


















1. Se desarrolló un método de cálculo aerodinámico para aeronaves no tripuladas de ala 
fija y corto alcance que consiste en 8 pasos. Las estimaciones y predicciones realizadas a 
partir de la teoría del método propuesto estuvieron cerca de los datos recolectados en los 
vuelos de prueba. La plataforma VANT llegó a pesar 1,3 kilogramos y realizó vuelos de 
hasta 20 minutos aproximadamente, abarcando un área de 70 hectáreas, demostrando 
seguridad, control, estabilidad, suficiente potencia del motor y confiabilidad. 
 
2. Se determinó que las ecuaciones que definen la teoría de la línea sustentadora tienen 
una buena aproximación para el cálculo de coeficientes de sustentación y arrastre.  
Obteniendo experimentalmente un CL crucero de 0,28 y un CD crucero de 0,15. Esta teoría 
es un buen punto de inicio para el cálculo de la aerodinámica de un VANT de ala fija, corto 
alcance y bajo número de Reynolds. 
 
3. La valoración de los softwares, tomó como variables la simplicidad de manejo, 
herramientas del software, hardware requerido, resolución y certificación. Se seleccionaron 
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los softwares XFLR5 y Autodesk CFD, los cuales obtuvieron el mayor puntaje (4). Para el 
análisis de ala, el XFLR5 desprecia efectos viscosos, en contraste el Autodesk CFD utiliza 
ecuaciones más elaboradas para considerar características de viscosidad, es en éste 
último en el que se estimó el ángulo de entrada en pérdida del ala. Ambos softwares 
mostraron buena capacidad de análisis. 
 
4. La construcción de la plataforma VANT, se desarrolló de forma adecuada. La estimación 
del peso fue correcta, llegando a tener un peso total de 1,3 kg. La distribución de pesos fue 
acertada de igual forma, no requiriendo plomo o pesos muertos para ajuste del centro de 
gravedad. Los materiales seleccionados cumplieron de forma sobresaliente. La plataforma 

























Se recomienda utilizar el método desarrollado en otros modelos de aeronaves no 
tripuladas con características similares complementando con ensayos 
























































































































































































































































































































VARIABLE DISEÑO TIPO DE INVESTIGACION 
GENERAL 
¿Qué método utilizar 
para calcular la 
aerodinámica de un 




¿Qué ecuaciones se 
utilizarán para calcular la 
aerodinámica del VANT 
de ala fija y de corto 
alcance? 
¿Qué Software se 
empleará en el cálculo 
aerodinámico? 
 
¿Cómo validaremos los 





método de cálculo 
aerodinámico para 
vehículos aéreos no 
tripulados de ala fija 





un VANT de ala fija y 
de corto alcance. 
Determinar el 
software adecuado 
para estudiar el 
modelo. 
 
Construir un modelo 
experimental, para 
validar los datos 
obtenidos de las 
ecuaciones teóricas. 
GENERAL 
El método de cálculo 
aerodinámico (teórico/práctico) 
determinará el comportamiento 
aerodinámico de la plataforma 
VANT. 
ESPECIFICAS 
- El Método de Cálculo 
Aerodinámico determinará las 
ecuaciones que describirán el 
comportamiento aerodinámico 
de un VANT de ala fija y corto 
alcance. 
 
- El Método de Cálculo 
Aerodinámico determinará el 
software para el cálculo 
numérico (aerodinámico) del 
VANT de ala fija y corto alcance. 
 
- El modelo experimental 
validará el método de cálculo 
aerodinámico para vehículos 
aéreos no tripulados de ala fija y 





Método de cálculo 
aerodinámico para 
vehículos aéreos no 













Diseño de Investigación 
Pre Experimental: 
Diseño de un caso único 
 
Metodología: 
-Revisión histórica sobre 
VANT’s 
-Estudio de ecuaciones 
aerodinámicas y 
aplicación en aeronaves 
pequeñas y de bajo 
número de Reynolds. 
-Uso de “softwares” que 
ayuden con la solución de 





plataforma VANT para 
validación de datos. 
El estudio que se lleva a cabo es 
descriptivo porque se especifican los 
factores en las situaciones que se 
presentan diariamente en el ámbito 
donde se propone aplicar la 
tecnología estudiada. Utilizando un 
método deductivo, es decir de lo 
general a lo particular, llegando así 
al problema que se desea resolver y 
a definir las variables del problema. 
 
Se aplica al campo tecnológico.  
Porque incluye la construcción de 
una plataforma de Vehículo Aéreo 
No Tripulado para validar los datos 
obtenidos en los cálculos realizados. 
 
El estudio es cuantitativo porque los 
resultados se analizarán tanto por 
cualidades o características, como 
también a través de la comparación 
de cifras entre métodos analítico, 









































































































































En el Anexo III, se expone la forma de medir la vibración del VANT. Según los valores 
obtenidos de los vuelos de prueba se determinó que las vibraciones medidas están dentro 
de los parámetros recomendados. Lo que indica que la plataforma VANT no tiene 
vibraciones en vuelo que puedan incurrir en un malfuncionamiento estructural del avión. 







FIGURA 95. Resultados de vuelo de prueba, grafica de Aceleración en X. 






FIGURA 96. Resultados de vuelo de prueba, grafica de Aceleración en Y. 










FIGURA 97. Resultados de vuelo de prueba, grafica de Aceleración en Z. 
































































































































Numero de Reynolds. – Valor adimensional que sirve en el estudio aerodinámico para 
definir un fluido.  
RPA. – Avión Pilotado a Distancia a través de frecuencia de radio. Usualmente de tamaños 
mucho menores a aviones convencionales. 
DRONE. – En ingles significa abejorro, también se les conoce de esta forma a los RPA. Su 
nombre nace en el ámbito militar, aunque los últimos años se ha popularizado 
mundialmente. 
CFD. – Dinámica Computacional de Fluidos, calculo computacional del 
comportamiento/interacción entre el fluido y el cuerpo que se encuentra sumergido en él.  
Sustentación. – Fuerza ascendente que se opone al peso del avión y perpendicular al 
viento relativo. 
Resistencia Aerodinámica. - Fuerza que se opone al movimiento de cualquier cuerpo que 
se mueve a través del aire. 
Coeficiente aerodinámico. – Valor adimensional, que sirve para caracterizar el 
comportamiento de una forma sumergida en un fluido. 
Estabilidad. – tendencia a regresar a la posición de equilibrio después de cualquier 
perturbación. 
Levantamiento topográfico. – Serie de técnicas que sirven para realizar la cartografía de 
determinado lugar. 
Centro de gravedad. – Punto de equilibrio propio de cualquier cuerpo. Si se sujetara dicho 




Topografía. – Técnica que consiste en describir y representar en un plano la superficie o 
el relieve de un terreno. 
Ortofoto. – Fotografía con escala constante y propiedades de una proyección ortogonal, 
formada a partir de una fotografía en proyección central mediante rectificación diferencial. 
Valoración. – Acción o efecto de valorar.  
Perfil aerodinámico. – Forma del área transversal de un elemento, que al desplazarse a 
través del aire es capaz de crear a su alrededor una distribución de presiones que genere 
sustentación. Para fines de este trabajo, éste elemente viene a ser el ala de una aeronave. 
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